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Zusammenfassung

Im Verbundvorhaben INTELWI wurden vom DLR Technologien des hochgestreckten, adaptiven und
intelligenten Fliigels fiir effiziente Verkehrsflugzeuge untersucht. Dazu wurde ein effizientes Langstrecken-
verkehrsflugzeug mit hochgestrecktem Fliigel multidisziplinidr entworfen und optimiert. Der zugehéorige
Fliigelentwurf ist unter Beriicksichtigung realistischer und mit dem Flugzeughersteller Airbus abgestimm-
ten Nebenbedingungen und Basistechnologien nach aktuellem Stand der Technik erfolgt und bildet die
Referenz fiir die zu untersuchenden Technologien des adaptiven Fliigels. Die Evaluierung des Flugzeu-
gentwurfs zeigte einen in der Grolenordnung von 10 % geringeren Kraftstoffverbrauch und der damit
verbundenen CO;-Emmissionen gegeniiber heutigen Verkehrsflugzeugen. Durch den Entwurf und die
Bereitstellung des Referenzflugzeugs im Verbund, konnten die einzelnen Technologien dort integriert,
deren Potentiale im Detail untersucht und anschlieBend auf Gesamtflugzeugebene bewertet werden.

Mit den fiir den adaptiven Fliigel ausgewihlten Technologien der Mandverlastreduktion konnte im Rah-
men der multidisziplinidren Fliigeloptimierung eine Reduzierung der Strukturmasse in der Gréenordnung
von 600kg erzielt werden. Mit der Anpassung der Auftriebsverteilung durch optimale Steuerflichen-
ausschldge an der Fliigelhinterkante konnte die Flugleistung im Reiseflug unter Beriicksichtigung der
elastischen Fliigelverformungen weiter gesteigert werden. Die Optimierung des adaptiven Fliigels re-
sultierte in einer Reduzierung des Kraftstoffverbrauchs in der Gréenordnung von 4 % gegeniiber dem
Referenzflugzeug. Diese Ergebnisse konnten auf Gesamtflugzeugebene bestitigt werden.

Zusitzlich wurden Technologien zur aktiven Boenlastreduktion unter Nutzung eines Systems zum
frithzeitigen Detektieren von Boen, von geeigneten Architekturen fiir die Flugzeugsysteme mit multi-
funktionalen Steuerflichen im Hinblick auf Systemmassen, Leistungs- und Bauraumbedarf und neuartige
Strukturtechnologien lokal beulender Hautfelder untersucht, welche weitere Potentiale zur Last- und
Strukturmassenreduzierung aufzeigt haben. Eine Studie zur Boenlastreduktion zeigte, dass die Auftriebser-
hohung infolge einer Vertikalbde mit einem geeigneten Ausschlag der Hinterkantenklappe fast vollstindig
ausgesteuert werden kann.

Eine Software zur Anwendung der Methode des ,,Model-Based System Engineering* (MBSE) wurde
im Projekt entwickelt und zum Beispiel auf die Beschreibung der Architektur des Flugsteuerungssystems
angewendet. Der Flugzeuggesamtentwurf wurde um die Funktionalititen zur Modellierung der Lastabmin-
derung unter Beriicksichtigung der Strukturdimensionierung des Fliigelkastens, der Fliigelverformung und
der vereinfachten Flugregelung erweitert. Die entsprechende Anwendung auf den hochgestreckten Fliigel
wurde demonstriert. Die multidisziplindre Entwurfsoptimierung des hochgestreckten Fliigels basierend
auf hochgenauen Simulationsverfahren erfolgte mit einem effizienten gradientenfreien Prozess, welcher
hier erstmalig in Kombination mit dem inversem Fliigelentwurfsverfahren erfolgreich eingesetzt wurde.
In diesem Prozess konnten neben der Profil- und Fliigelgeometrie auch die Steuerflichenausschlige zur
Lastreduktion und Steigerung der Flugleistung optimiert werden. Im Bereich der Flugregelung wurden
die Methoden zum Reglerentwurf basierend auf der Modellierung eines LIDAR-Systems zur friihzeitigen
Detektion von Boen und einer Lastreduktion durch aktive Steuerflichenausschlidge weiterentwickelt. Eine
Modellierung von innovativen und dezentralen ,,Remote Electronic Units* (REU) und die Integration
realistischer Aktuatormodelle und deren Integration in die Simulationsumgebung ist erfolgt. Weiterhin
wurden neuartige Prozesse fiir Uberwachungs- und Wartungsansitze zum ,,Structural Health Monitoring*
entwickelt und demonstriert.
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1 Ubersicht

1.1 Stand im Vergleich zur Planung

Das Verbundvorhaben INTELWTI ist im Mirz 2020 gestartet und das erste Treffen im Ver-
bund (,,Kick-off Meeting*) fand im Mai 2020 als virtuelle Veranstaltung statt. Nach entspre-
chenden Absprachen mit den Verbundpartnern und innerhalb des DLR sind die Arbeiten in allen
Arbeitspaketen erfolgreich gestartet.

Das Verbundvorhaben wurde in den Jahren 2021 und 2022 erfolgreich fortgesetzt. In allen
Arbeitspaketen mit DLR-Beteiligung konnten Fortschritte erzielt werden. Die benotigte Abstim-
mung mit den Verbundpartnern wurde durch vom Verbundfiihrer Airbus organisierte regelmifBige
Besprechungen, zwei Verbundpartnertreffen und die Jahrestreffen ermoglicht.

Die in AP 2.1 fiir die Entwicklung der hochgestreckten Konfiguration mit und ohne aktive
Lastabminderung eingesetzten Methoden wurden in Absprache mit dem Verbundfiihrer ange-
passt. Entgegen der urspriinglichen Planung kam kein gradientenbasiertes Optimierungsverfahren
zum Einsatz, weil diese Methode noch nicht vollstiandig einsatzbereit war. Um dennoch die
Projektziele zu erreichen, wurde der Entwurf unter Einsatz der bestehenden MDO-Prozesskette
in Kombination mit dem inversen 3D-Entwurfsverfahren durchgefiihrt. Hierbei blieb der Gesam-
tumfang der Arbeiten gegeniiber der urspriinglichen Planung unveréndert.

Der fiir das Projekt zentrale Meilenstein der Bereitstellung des Referenzflugzeugs mit dem
hochgestreckten Fliigel wurde mit einer Verzégerung von 4 Monaten gegeniiber der Planung
erreicht. Einige Arbeiten konnten somit erst mit einer entsprechenden Verzogerung beginnen,
wobei diese Verzogerungen bis zum Projektende wieder aufgeholt werden konnten. Die meisten
Arbeiten der Verbundpartner, welche auf dem Referenzflugzeug aufbauen, konnten trotz dieser
Verzogerung rechtzeitig beginnen.

Im Jahr 2023 konnten alle technischen Arbeiten im ersten Hauptarbeitspaket mit dem Erreichen
der geplanten Projektziele erfolgreich abgeschlossen werden. In HAP 2 sind die Arbeiten mit
einer Verzogerung von 8 Monaten gegeniiber der Planung gestartet und trotz dieser Verzdgerung
wurden alle Meilensteine bis zum Projektende erreicht.

Die Bearbeitung der Anwendungsfille erfolgte in HAP 3. Die aus den Verzogerungen in HAP 2
resultierenden Verzogerungen konnten teilweise aufgeholt werden und durch die beantragte
Projektverldngerung konnten die Projektziele bis zum Projektende vollumfinglich erreicht
werden.

Beim Anwendungsfall ,,Intelligente Lastabminderung® wurden einige Anpassungen der ge-
planten Arbeiten vorgenommen. Auf Wunsch des Verbundfiihrers Airbus wurden die Arbeitsin-
halte zur Untersuchung des Parameterraums dahingehend angepasst, dass auf Seiten des DLR
eine umfangreiche Parameterstudie mit der Variation der Fliigelstreckung erfolgt ist. Ausge-
hend von den hierbei vom DLR ausgelegten und den Verbundpartnern bereitgestellten Struk-
turmodellen, konnten Flatteruntersuchungen und weiterfithrende Untersuchungen zur aktiven
Flatterunterdriickung durchgefiihrt werden. Die urspriinglich geplanten Arbeiten des DLR zur
intelligenten Lastabminderung werden dazu im Bereich der Anwendung des Lastenprozesses



1 Ubersicht

auf die grundsitzlichen Untersuchungen beschrinkt und durch weitere Arbeiten im Bereich
der multidisziplindren Fliigeloptimierung erginzt. Der Meilenstein AP3100-DLR-05 "Doku-
mentierung der Flugsteuerungsergebnisseéntfillt aufgrund dieser Anpassung der Arbeitsinhalte
ersatzlos.

Beim Anwendungsfall ,,Structural Health Monitoring* sind die Arbeiten mit zum Teil be-
trichtlichen Verzogerungen gestartet. Durch die kostenneutrale Verldngerung der Projektlaufzeit
bis Ende 2023 konnte die Verzdgerungen vollstindig aufgeholt werden und alle Meilensteine
wurden bis zum Projektende erreicht.

Trotz der erschwerten Randbedingungen zu Beginn des Projektes ist es dem Verbundfiihrer
Airbus gelungen, das Vorhaben mit der urspriinglichen Zielsetzung fortzusetzen und die Ar-
beiten voranzubringen. In vielen Bereichen konnten die Arbeiten mit Erreichen der geplanten
Projektziele dem urspriinglichen Zeitplan entsprechend abgeschlossen werden. Um in den Be-
reichen mit groBeren Abhingigkeiten und den damit verbundenen zusitzlichen Verzégerungen
die Projektziele vollumfinglich erreichen zu konnen, wurde eine kostenneutrale Verldngerung
des Verbundvorhabens von den Verbundpartnern bis Ende 2023 beantragt. Mit dieser geplanten
Verlangerung des Projektes wurden alle Projektziele bis zum Projektende erreicht.

1.2 Status der Meilensteine

o Erfiillte Meilensteine

o AP 1.1 MBSE-basierte Prozesse und Modellierungen
- AP1100-DLR-01
- AP1100-DLR-02
- AP1100-DLR-03
- AP1100-DLR-04
- AP1100-DLR-05

o AP 1.2 MBSE Software-Integration fiir Overall Aircraft Design
- AP1200-DLR-01
- AP1200-DLR-02
- AP1200-DLR-03
- AP1200-DLR-04

o AP 1.3 Referenzfliigel und Gesamtflugzeug mit Basistechnologien
- AP1300-DLR-01
- AP1300-DLR-02
- AP1300-DLR-03

o AP 2.1 Flugphysikalische Technologien
- AP2100-DLR-01
- AP2100-DLR-02
- AP2100-DLR-03
- AP2100-DLR-04



1.2 Status der Meilensteine

- AP2100-DLR-05
- AP2100-DLR-06
- AP2100-DLR-07
- AP2100-DLR-08
- AP2100-DLR-09

o AP 2.2 Strukturtechnologien
- AP2200-DLR-01
- AP2200-DLR-02

o AP 2.3 System-, Sensor- und Steuerungstechnologien
- AP2310-DLR-01
- AP2310-DLR-02
- AP2310-DLR-03
- AP2320-DLR-01
- AP2320-DLR-02
- AP2320-DLR-03
- AP2330-DLR-01
- AP2330-DLR-02
- AP2330-DLR-03

o AP 3.1 ,,Use Case Cruise* - Intelligente Lastabminderung
- AP3100-DLR-01
- AP3100-DLR-02
- AP3100-DLR-03
- AP3100-DLR-04
- AP3100-DLR-06

o AP 3.3 ,,Use Case Operations‘ - Structural Health Monitoring im Flug
- AP3300-DLR-01
- AP3300-DLR-02
- AP3300-DLR-03
- AP3300-DLR-04
- AP3300-DLR-05

o Entfallene Meilensteine
o AP3100-DLR-05 (siehe Abschnitt 1.1)
e Offene Meilensteine

o keine



1 Ubersicht

1.3 Fachliche Arbeiten (Kurzfassung)

10

e AP 1.1 MBSE-basierte Prozesse und Modellierungen

(0]

Eine erste Version der webbasierten MBSE Umgebung wurde mit folgenden Funk-
tionalitidten verdtfentlicht:

- Erstellung von Modellen fiir Interessenvertreter, Bedarfe und Anforderungen,
- Moglichkeit zur gemeinsamen Modellerstellung in der webbasierten Umgebung,
- Automatische Verifikation der Modelle und Export im SysML-Format.

Die entwickelte MBSE Umgebung wurde zur Definition der Anforderungen an das
Flugsteuerungssystem verwendet.

Die finale Version der MBSE-Umgebung wurde erstellt und enthilt Anpassungen
basierend auf den Riickmeldungen aus der Nutzung der ersten Versionen.

Es wurden mehrere Punkte fiir weitere Verbesserungen identifiziert, welche haupt-
sachlich die Benutzeroberfldche, die Korrektheit automatisch generierter Anforde-
rungsbeschreibungen und die Schnittstellen zu externen Anforderungsmanagement-
Programmen betreffen.

Die finale Version der MBSE-Umgebung wurde veroffentlicht:
- Methodik zur Modellierung des Entwurfsraums von Architekturen,
- Aktuell in die kollaborative Umgebung integrierte Werkzeuge: ADORE,

- Fiir die Fernauswertung wurde eine dateibasierte Frage-Antwort-Schnittstelle
entwickelt.

Es wurde ein Architekturmodell des Flugsteuerungssystems (FCS) erstellt.

Der Anforderungskatalog fiir das Flugsteuerungssystem wurde als MBSE-Modell in
Kooperation mit den anderen Arbeitspaketen fertig gestellt.

e AP 1.2 MBSE Software-Integration fiir Overall Aircraft Design

o}

MBSE Software-Integration

- Die in AP 1.1 entwickelte MBSE Umgebung wurde um die Funktionalitiit zur
Erstellung von Funktionsmodellen erweitert:
* Gemeinsame Modellierung von MDAO-Prozessen basierend auf CPACS,
* Integration des MDAx-Werkzeugs fiir die Modellierung von MDAO-
Prozessen.
- MDAX wurde zur Modellierung der in AP 1.3 eingesetzten Prozesskette zur
multidiszipliniren Fliigeloptimierung verwendet.
- Die kollaborative MBSE-Umgebung von AP 1.1 wurde um folgende Prozessmo-
dellierungsfunktionen erweitert:

* Integration von MultiLinQ zur Verbindung von Architekturmodellen mit
CPACS-basierten MDAO-Workflows.

- Unter Verwendung von MultiLinQ wurde die Verbindung eines Architekturmo-
dells mit dem Programmablauf der in Arbeitspaket 1.3 verwendeten Prozesskette



1.3 Fachliche Arbeiten (Kurzfassung)

zur multidisziplindren Fliigeloptimierung modelliert.
o Flugzeuggesamtentwurf mit Lastabminderung

- Es wurde eine funktionsfihige Version des Frameworks zur Integration von
Lastabminderung in den Vorentwurf erstellt.

- Der Prozess wurde mit und ohne einfache Mandverlastabminderung am Beispiel
von iiber 700 Flugzeugentwiirfen getestet.

- Die Entwicklung des Vorentwurfsverfahren mit Lastabminderungsfunktion wur-
de erfolgreich abgeschlossen:

* Weiterentwicklung der Module zur Bestimmung der Lasten des elastischen
Flugzeugs mit und ohne Lastabminderungsfunktion und zur Strukturdimen-
sionierung wurde vervollstdandigt,

x Integration der entwickelten Module in einen Flugzeugvorentwurfsprozess
ist abgeschlossen.

- Die Anwendung des erstellten Vorentwurfsverfahrens fiir die Optimierung des
Fliigels mit und ohne Lastabminderung am Beispiel des Referenzflugzeugs ist
erfolgt.

e AP 1.3 Referenzfliigel und Gesamtflugzeug mit Basistechnologien
o Entwurf des Referenzflugzeugs

- Fiir das Referenzflugzeug mit Basistechnologien wurden die Anforderungen und
die Entwurfsziele fiir den Fliigelentwurf definiert.

- Ausgehend von den Anforderungen fiir das Referenzflugzeug wurden parametri-
sche Modelle fiir den multidisziplinédren Fliigelentwurf basierend auf hochge-
nauen Simulationsverfahren erstellt. Dies beinhaltet die Erstellung des parame-
trischen CAD-Modells, des aerodynamischen Rechennetzes und des Struktur-
modells.

- Auf Basis des festgelegten Entwurfsraums und der geometrischen Nebenbedin-
gungen fiir die Steuerflachen- und Fahrwerksintegration wurde der Fliigelgrund-
riss fiir den hochgestreckten Fliigel bestimmt.

- Der Fliigelgrundriss des hochgestreckten Fliigels wurde mit dem Verbundfiih-
rer Airbus abgestimmt und soll als Basis fiir die Forschungsarbeiten am last-
geregelten, ultra-effizienten, intelligenten Fliigel im Verbund dienen.

- Das Basisreferenzflugzeug mit gewohnlicher Fliigelstreckung wurde final defi-
niert und entworfen.

- Die Verwindungsverteilung des hochgestreckten Fliigels der Referenzkonfigu-
ration wurde im Hinblick auf minimalen Kraftstoffverbrauch multidisziplinér
optimiert.

- Die Profilierung des hochgestreckten Fliigels wurde mittels inversen Entwurfs-
verfahrens nachgefiihrt.

- Die Referenzkonfiguration mit hochgestrecktem Fliigel wurde fiir die Partner
bereitgestellt.

11



1 Ubersicht

- Optimierungen von Steuerflachenausschldgen des intelligenten Fliigels zur Stei-

gerung der Flugleistung sind erfolgt.

- Die Evaluierung des Gesamtflugzeuges mit hochgestrecktem Fliigel ist erfolgt.

Probleme im aerodynamischen Entwurf wurden identifiziert und weitgehend
gelost.

o Betriebswirtschaftliche Bewertung des Referenzflugzeugs

- Benotigte Off-Design Missionsdaten wurden fiir die Wirtschaftlichkeitsberech-

nung erzeugt und bereitgestellt.

- Ein Rahmenwerk (Multi-Technologie-Demonstrator) zur lebenszyklusbasierten

Wirtschaftlichkeitsbewertung aus Betreibersicht wurde erstellt und verifiziert.

- Das Referenzflugzeug ohne hochgestreckten Fliigel wurde in den MTD eingear-

beitet und analysiert. Dazu wurden die Ergebnisse des Gesamtentwurfs (DLR-
AS) in die Bewertungskennzahlen NPV und IRR iiberfiihrt.

o Evaluierung und Uberarbeitung des Referenzflugzeugs

- Im Rahmen der Evaluierung wurde die Referenzkonfiguration iiberarbeitet, um

die Anforderungen an den Maximalauftrieb im Langsamflug zu erfiillen sowie
einen ausreichenden Abstand zur Schiittelgrenze (buffet margin) zu erreichen.

- Die Parametrisierung des hochgestreckten Fliigels wurde erweitert und fiir die

Anwendung von hochgenauen aerodynamische Simulationsverfahren verbessert.

- Die aerodynamischen Eigenschaften der Referenzkonfiguration wurden un-

ter Beriicksichtigung der statischen aeroelastischen Fliigelverformung fiir das
getrimmte Flugzeug unter Verwendung hochgenauer Simulationenverfahren
ermittelt.

- Die statische Langsstabilitdt im Reiseflug wurde in fiir das getrimmte Flugzeug

in Abhingigkeit von Auftriebsbeiwert und Schwerpunktlage untersucht.

- Die Auslegungskriterien fiir die strukturmechanische Vorauslegung des Fliigels

in Faserverbundbauweise wurden entsprechend der mit den Verbundpartnern
abgestimmten Festigkeitskennwerten angepasst und in der multidisziplindren
Fliigeloptimierung verwendet.

- Die strukturmechanischen Eigenschaften des dimensionierten Fliigelkastens der

Referenzkonfiguration wurden ausgewertet, dokumentiert und den Projektpartner
vorgestellt.

- Eine Bewertung der Flugleistung und Effizienz des Referenzflugzeugs ist erfolgt

und der spezifische Kraftstoffverbrauch wurde mit Daten aktueller Langstre-
ckenverkehrsflugzeuge verglichen.

o Betriebswirtschaftliche Bewertung der Lastabminderungstechnologie

12

- Auf Basis der Optimierungen mit dem Vorentwurfsverfahren wurden Daten fiir

die 6konomische Bewertung des Referenzflugzeugs ohne und mit Beriicksichti-
gung von Technologien zur Lastabminderung bereitgestellt.

- Im Rahmen einer 6konomischen Bewertung wurden die Referenzkonfiguration

mit hochgestrecktem Fliigel mit einem Referenzflugzeug konventioneller Flii-



1.3 Fachliche Arbeiten (Kurzfassung)

gelstreckung hinsichtlich der zu erzielenden Rendite verglichen und Ergebnisse
zum Einfuss der Lastabminderungstechnologien auf die Rendite erzielt.

e AP 2.1 Flugphysikalische Technologien
o Ersatzmodelle fiir dynamische Steuerflichenausschlige
- Fir die Erstellung der Ersatzmodelle fiir die dynamischen Steuerflachenaus-
schldge (ROMs) wurden zwei repriasentative Fliigelschnitte ausgewihlt.
- Die Geometrien der Profilschnitte und der zugehorigen Steuerflaichen wurden
fiir die aerodynamische Simulation vernetzt.
- Der Parameterbereich fiir die SteuerflichengroBe, die Ausschlagswinkel und die
Flugbedingungen wurde fiir die zu erzeugenden Ersatzmodelle festgelegt.
o Ersatzmodelle fiir dynamische Steuerflichenausschldge mit Boeninteraktion

- Fir die Erstellung der finalen Ersatzmodelle fiir die Simulation von dynamischen
Steuerflichenausschldgen mit Boeninteraktion (ROMs) wurde ein reprisentati-
ver Fliigelschnitt der Referenzkonfiguration ausgewdihlt und die entsprechende
Profilgeometrie wurde fiir die aerodynamischen Simulationen vernetzt.

- Die Netzdeformation wurde erfolgreich auf die Simulation von Klappenausschli-
gen der Kippnase (droop nose) mit moderaten Ausschlagswinkeln ibertragen.

- Der Parameterbereich fiir die Flugbedingungen, Ausschlagwinkels der Steuerfld-
chen und der Boenldngen wurde fiir die Erzeugung der finalen Ersatzmodelle
festgelegt.

- Die finalen Ersatzmodelle wurden fiir den definierten Parameterbereich erstellt.

- Fiir verschiedene Boenlastfille wurde die Fihigkeit zur aktiven Lastreduktion un-
ter Verwendung einer Hinterkantenklappe und eines Vorfliigels mit den erzeugten
Ersatzmodellen fiir den représentativen Profilschnitt der Referenzkonfiguration
demonstriert.

o Untersuchung von Flattern in Abhédngigkeit von der Fliigelstreckung

- Ausgehend von den dimensionierten Strukturmodellen des Fliigels, welche aus
einer Variation der Fliigelstreckung des Referenzflugzeug stammen, wurden die
fiir die Flatteruntersuchungen benétigten aeroelastischen Modelle erstellt.

- Es wurden dynamische aeroelastische Instabilititen und das Auftreten von
Flattern innerhalb des Flugbereichs bei allen untersuchten Fliigelstreckungen
identifiziert.

- Es wurden Losungsvorschlige fiir eine Modifikation der Steifigkeiten der Pylon-
struktur und des Fliigelkastens zur Vermeidung von Flattern erarbeitet.

- Verschiedene numerische Methoden zur Identifizierung der Schiittelgrenze (UR-
ANS und RANS + GSA) wurden am Beispiel eines Fliigelprofils untersucht.

- Fiir die Untersuchungen von Methoden zur aktiven Flatterunterdriickung wurde
ein aeroservoelastisches Modell des Referenzflugzeugs erstellt.

- Mit der Anwendung eines mit Funktionen zur aktiven Flatterunterdriickung
modifizierten Flugreglers konnte fiir einen ausgewihlten Flugpunkt und Massen-
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1 Ubersicht

fall die erfolgreiche Unterdriickung von Flattern im Flugbereich demonstriert
werden.

e AP 2.2 Strukturtechnologien

o Es wurde ein Prozess fiir die Strukturdimensionierung und -optimierung des Flii-
gelkastens in Faserverbundbauweise fiir die multidisziplinidre Fliigeloptimierung
bereitgestellt.

o Der Prozess fiir die Strukturdimensionierung und -optimierung des Fliigelkastens
wurde um die Fihigkeit lokal beulende Hautfelder zu erlauben erweitert und fiir die
multidisziplindre Fliigeloptimierung bereitgestellt.

e AP 2.3 System-, Sensor- und Steuerungstechnologien
o AP 2.3.1: Multifunktionales Flugsteuerungssystem

- Die Methodiken zur Bewertung der Zuverldssigkeit verschiedener Systemarchi-
tekturen wurden fiir den Architekturentwurf genutzt.

- Der Anforderungskatalog fiir die Flugsteuerungsaktuatorik wurde fertiggestellt.

- Die Definition einer verlédsslichen elektrifizierten Flugsteuerungssystemarchitek-
tur wurde abgeschlossen.

- Eine Vorstellung der Flugsteuerungssystemarchitektur im Verbund ist erfolgt.

- Bewertung der FCS-Systemarchitekturen wurde in Hinblick auf Systemmassen,
Leistungsbedarf und Bauraumbedarf durchgefiihrt.

o AP 2.3.2: SAP Intelligentes Komponenten-Netzwerk

- Es wurde eine Recherche fiir eine Lastenschitzer-Architektur zur Schitzung von
Schnittlasten, die wéahrend realer Flugmission in der Flugzeugstruktur wirken
durchgefiihrt. Die Schitzung soll auf Flugzeugparametern basieren, die durch
standardméBig an einem kommerziellen Flugzeug verbaute Sensoren gemessen
werden.

- Aufbau eines physikalischen Modells fiir einen Strukturlastenschitzer bestehend
aus einem dynamischen flexiblen Flugzeugmodell erweitert mit einem Boen-
zonenmodell zur Approximation von atmosphérischen Stérungen, die wihrend
Flugmission auf das Flugzeug wirken

- Integration des physikalischen Modells in Kalman-Bucy Beobachter Archi-
tektur, welche grundlegende Architektur des Strukturlastenschitzers ist sowie
Optimierung der Beobachter spezifischen Parameter

- Verifikation des gesamten Lastenschitzers anhand von simulierten diskreten
Boen sowie kontinuierlicher Turbulenz und Bewertung der Schitzgenauigkeit
anhand von Ermiidungskriterium (,,Equivalent Damage Loads*)

- Es wurde ein Konzept fiir die Zustandsiiberwachung zur Schadensanalyse und
Prognose der Restlebenszeit ausgearbeitet und die bendtigten Schnittstellen
wurden definiert.

- Es wurde ein fiir die Zustandsiiberwachung benétigtes parametrisches Schadens-
modell entwickelt.

14



1.3 Fachliche Arbeiten (Kurzfassung)

o AP 2.3.3 Lastabminderung und Flugregelung

- Fiir die Lastabminderungsregelung basierend auf verteilten Beschleunigungs-
und Drehratensensoren wurde eine Flugzeugkonfiguration ausgewihlt.

- Die Umsetzung der dezentralen Reglerarchitektur in der Simulationsumgebung
ist erfolgt..

- Die Regelparameter wurden optimiert mit dem Ziel der Reduktion der boen-
induzierten flexiblen Beschleunigung des Fliigels.

- Es konnte mit der dezentralen Reglerarchitektur eine Reduktion der Beschleuni-
gungen erzielt werden. Daraus resultiert eine Verringerung der Biegemomente
am Fliigel.

- Es wurde eine Reglerarchitektur erarbeitet, welche sowohl die direkte Rege-
lung am Aktuator mittels der bei der REU gewonnen Sensordaten, als auch
eine Regelung iiber einen zentralen Bordrechner, der die Daten des gesamten
Sensornetzwerks verarbeitet, unterstiitzt.

- Es ist eine Weiterentwicklung und Modularisierung des Auslegungswork-
flows zur Synthese von Lidar-basierten ,,Feedforward*-Reglerfunktionen und
,.Feedback*“-Reglerfunktion zwecks Boenlastminderung aus den Vorprojekten
erfolgt.

- Die Module innerhalb der vor der Reglersynthese notwendigen Modellprozes-
sierung (,,Postprocessing®) sind deutlich erweitert und flexibilisiert worden.

- Die Erstellung von 54 linearen Zustandsraummodellen des flexiblen dynami-
schen Flugzeugs zur Einbettung in den Auslegungsprozess fiir den Entwurf von
Boenlastabminderungsreglern ist erfolgt.

- Es wurde eine flexible und modularisierte Simulationsumgebung (aeroservoelas-
tischen Flugzeugmodell, Lidar-Sensormodellierung und Windschitzalgorithmus
etc.) zur Evaluation von Boenlastminderungsreglern entworfen und allen Part-
nern des Arbeitspakets zur Verfiigung gestellt.

- Die Struktur der gesamten Basis-Reglerarchitektur wurde final definiert und
die Simulationsumgebung so vorbereitet, dass alle beteiligten Regler (zentraler
Lidar-basierter ,,Feedforward‘“-Regler und zentraler ,,Feedback*-Regler) sowie
dezentrale Regelschleifen direkt integriert werden konnen.

- Die Integration der innovativen und dezentralen ,Remote Electronic
Units* (REU) von Liebherr zur dezentralen Messung der Flugzeugantwort auf
Boendurchfliige und dezentralen (schnellen) Regelung der Querruder zur Boen-
lastreduktion ist abgeschlossen.

- Die Integration realistischer (nichtlineare Dynamik) Liebherr-Aktuatormodelle
ist abgeschlossen.

- Die Aufbereitung der aeroelastischen Flugzeugmodelle (54 Linearmodelle der
Airbus XRF-1 Konfiguration) zur Integration in die Simulationsumgebung ist
abgeschlossen. Die Modelle sind final integriert worden und stehen fiir Boen-
lastsimulationen zur Verfiigung.

- Es konnte mit der zentralen Reglerarchitektur eine deutliche Reduktion des
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1 Ubersicht

Biegemoments am Tragfliigel erzielt werden. Die Lidar-basierte Feedforward-
Regelungsfunktion erreicht tiber 18 % Lastminderung an der Fliigelwurzel, die
Kombination von Feedforward-Reglerfunktion und klassischer ,,Feedback*-
Regelung fiihrt zu einer weiteren Verbesserung.

- Die Regelparameter der dezentralen Reglerarchitektur wurden optimiert mit dem

Ziel der Reduktion der boen-induzierten flexiblen Beschleunigung des Fliigels.

- Es konnte mit der dezentralen Reglerarchitektur eine Reduktion der Beschleuni-

gungen erzielt werden. Daraus resultiert eine Verringerung der Biegemomente
am Fliigel.

e AP 3.1 ,,Use Case Cruise - Intelligente Lastabminderung

o Die Anforderungen fiir den hier betrachteten Anwendungsfall wurden aus den Projek-
ten Con.Move (Lufo V-2) und In-Fly-Tec (Lufo V-3) sowie dem DLR-Projekt oLAF
zusammengetragen.

o Untersuchung von Flattern in Abhédngigkeit von der Fliigelstreckung

16

- Der in CPACS-Datensatz zur Beschreibung der Gesamtkonfiguration aus AP 1.3

wurde fiir die Verwendung der Auslegungsprozesse im Institut fiir Aeroelastik
aufbereitet und erweitert.

- Der fiir den Auslegungsprozess der Fliigelstruktur benétigte Lastfallkatalog

wurde definiert.

- Die einzelnen Komponenten des aeroelastischen Auslegungsprozesses (Aerody-

namik, Struktur, Massenverteilung, Kopplung) wurden erzeugt.

- Mehrere Lasten- und Strukturoptimierungszyklen wurden bis zur Konvergenz

der Primérstrukturmasse durchgefiihrt. Da es sich hierbei um die Referenz-
konfiguration handelt, anhand derer im Anschluss das Potenzial der Lastab-
minderung evaluiert werden soll, wurden die beschriebenen Arbeiten ohne die
Beriicksichtigung von Lastabminderungsfunktionen umgesetzt.

- Die erzeugten Modellkomponenten, einschlieBlich der Anpassungen im Rahmen

der Strukturoptimierung, wurden den Projektpartnern inklusive einer Minimal-
dokumentation zur Verfiigung gestellt.

- Der Auswahlprozess der Technologien zur intelligenten Lastabminderung wur-

de von den DLR Instituten unterstiitzt und resultierte in einer Definition der
Steuerflachen, deren Funktionen und den fiir den Anwendungsfall im Verbund
abgestimmten Annahmen fiir die maximalen Ausschlagswinkel und maximalen
Stellgeschwindigkeiten.

- Zur Untersuchung des Entwurfsraums hochgestreckter Fliigel wurde eine Varia-

tion der Fliigelstreckung zur Ermittlung des Einflusses auf die Fliigelmasse und
auf die Neigung zum Flattern im Verbund durchgefiihrt:

* Unter Beriicksichtigung von geometrischen Randbedingungen (Triebwerks-,
Fahrwerks und Steuerflichenintegration) wurden ausgehend vom Referenz-

flugzeug vier Fliigelgeometrien unterschiedlicher Streckung erstellt und als
CPACS-Datensatz bereitgestellt.

* Die Erzeugung von dimensionierten Strukturmodellen fiir die vier Fliigel



1.3 Fachliche Arbeiten (Kurzfassung)

o

unterschiedlicher Streckung ist unter Nutzung eines etablierten Lasten- und
Auslegungsprozesses des DLR erfolgt.

+ Die Ergebnisse aus dem Lasten- und Auslegungsprozesses wurden ausgewer-
tet, dokumentiert und den Verbundpartnern fiir die weiteren Untersuchungen
zur Verfiigung gestellt.

* Die Durchfiihrung von Flatteruntersuchungen mit den Fliigeln zeigte aero-
elastische Instabilitdten im Flugbereich, welche durch Modifikationen der
Steifigkeiten von Pylon und Fliigelkasten behoben wurden.

Entwurf und Optimierung des Referenzflugzeugs mit adaptivem Fliigel

- Ausgehend von dem im Verbund abgestimmten Steuerflachenkonzept wurde eine
fiir die multidisziplindre Optimierung geeignete Version mit zusammengefassten
Steuerflichen abgeleitet.

- Basierend auf dem Referenzflugzeug wurden die Entwurfsparameter und der
Entwurfsraum fiir die Einfithrung der Technologie des adaptiven Fliigels ergénzt.

- Die multidisziplindre Optimierung des adaptiven Fliigels wurde erfolgreich
durchgefiihrt und resultierte in optimalen Steuerflichenausschldgen zur Reduzie-
rung der den Fliigelkasten dimensionierenden Manoverlasten und zur Steigerung
der Flugleistung im Reiseflug.

- Gegeniiber der Referenzkonfiguration konnte eine Reduktion des Kraftstoffver-
brauchs in der Groflenordnung von 4 % erreicht werden.
- Fiir die anschlieBende Bewertung der aerodynamischen Leistung im Reiseflug

wurde ein Modell fiir optimale Steuerflichenausschldge entwickelt und erfolg-
reich zur Bestimmung der Flugzeugpolaren eingesetzt.

- Die Ergebnisse des Optimierungsprozesses wurden evaluiert und die Moglich-
keiten und Grenzen des adaptiven Fliigels wurden aufgezeigt.

e AP 3.2 ,,Use Case Takeoff/Landing® - Automatisches kontinuierliches Klappensetzen

O

Das DLR ist an AP 3.2 nicht beteiligt.

e AP 3.3 ,,Use Case Operations* - Structural Health Monitoring im Flug

o

Zur Untersuchung des Konzepts der Zustandsiiberwachung wurde ein modellbasierter
Prozess zur Modellierung der Degradation von Schidden in Abhingigkeit von der
Materialbeanspruchung entwickelt.

Ableitung einer Referenzmission aus der Literatur, die im Mittel alle auftretenden
realen Flugmissionen darstellt. Mission besteht aus Steigflug, Reiseflug, Sinkflug
sowie LandestoB. Jedes Segment ist mittels einzelner Flugpunkte, beschrieben durch
Mach-Zahl und Hohe, definiert

Beanspruchung/Belastung der Flugzeugstruktur wihrend Flugmission wird durch
statistische Flugdaten aus Literatur sowie Daten aus Simulationen realer Flugmissio-
nen (basierend auf Flightradar24) dargestellt.

Approximation der Beanspruchung der Flugzeugstruktur durch Lastfille aus Zulas-
sungsvorschrift (,,Pull-Up/Pull-Down*, Rollen, diskrete Bée, Landestol3)

Basierend auf Definitionsbereich, beschrieben durch statistischen Flugdaten, werden
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1 Ubersicht

Lastfélle aus Zulassungsvorschrift fiir die zuvor definierten diskreten Flugpunkte
simuliert. Ergebnis dieser Simulationen sind die in der Flugzeugstruktur wirken-
den Lasten (,,internal Loads*) und somit moglichen Belastungen wihrend einer
Flugmission
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2 Bezeichnungen

Lateinische Symbole

A, AR

B

MaD
Madd

mg

mrg

myro

MoE

mp

mwy

mF/(R I’I’lp)
n=L/(mg)

Re

Streckung (aspect ratio)

Spannweite

,,Class Function* der CST-Methode
Widerstandsbeiwert (drag coefficient)
Auftriebsbeiwert (lift coefficient)
Nickmomentbeiwert (pitching moment coefficient)
Profiltiefe (chord)

Auftriebsbeiwert im Profilschnitt
Widerstandsbeiwert im Profilschnitt
Nickmomentbeiwert im Profilschnitt

Reibbeiwert (skin friction coefficient)
Bezugsfliigeltiefe (mean aerodynamic chord)
Druckbeiwert (pressure coefficient)

Flugstunden (flight hours)

Flugflache (flight level)

Erdbeschleunigung

Flughohe, Boenlinge

vertikaler Abstand

Gleitzahl (lift-to-drag ratio)

Moment

Biegemoment

Torsionsmoment

Mach-Zahl

maximal zulédssige Mach-Zahl im Bahnneigungsflug (dive Mach number)
Mach-Zahl des transsonischen Widerstandsanstiegs
(drag divergence Mach number)

Masse

Leermasse (empty mass)

Kraftstoffmasse (fuel)

Maximale Startmasse (maximum take-off mass)
Betriebsleermasse (operating empty mass)
Nutzlast (payload)

Fliigelmasse (wing mass)

auf die Reichweite und Nutzlast bezogener Kraftstoffverbrauch
Lastvielfaches

Reichweite

Reynolds-Zahl (Re = Vl)

v
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2 Bezeichnungen

S »Shape Function* der CST-Methode

Sw Fliigelflache

s Abstand

t Zeit (time)

t Profildicke

t/c relative Profildicke, Dickenverhiltnis

14 Fluggeschwindigkeit

Ve Bemessungs-Reisegeschwindigkeit

Vb Bemessungs-Hochstgeschwindigkeit

Vg Tankvolumen (fuel tank volume)

VF req Benotigtes Tankvolumen (required fuel tank volume)
w; Faktoren fiir die Gewichtung der Flugmissionen
X, ¥, 2 Koordinaten

Griechische Symbole

o Anstellwinkel

Y Zirkulation

A Differenz

0 Steuerflichenausschlag

£ Verwindung

n=2/b dimensionslose Spannweitenkoordinate
A Zuspitzung

0] Frequenz

p Luftdichte

(0] Phasengang

(0} Pfeilwinkel, Hingewinkel

OLE Pfeilwinkel der Fliigelvorderkante
Indizes

AC Neutralpunkt (aerodynamic center)

Ail Querruder (aileron)

box Fliigelkasten (wing box)

CoG Schwerpunkt (center of gravity)

CoP Druckpunkt (center of pressure)

CWB zentraler Fliigelkasten (center wing box)
DND Kippnase (droop nose device)

EAS dquivalente Fluggeschwindigkeit (equivalent airspeed)
FS Vorderholm (front spar)

Fus Rumpf (fuselage)

FEM Finite-Elemente-Strukturmodell

Flap Hinterkantenklappe

HTP Hohenleitwerk (horizontal tailplane)
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Jig
LG

Is
MAC
MG
MTO
MS
max
NG

PAX
RS
SB
Sym
TED
Tip
us
VTP
WBE

Abkiirzungen

A/C
AFS
AP
AoA
ASE
CFK
CAD
CFD
CO,
CoG
CPACS

CPU
CS-25

CST
CVT
DAP

DoE
DLR

unbelastet

Fahrwerk (landing gear)

Unterseite (lower side)

Bezugsfliigeltiefe (mean aerodynamic chord)
Hauptfahrwerk (main gear)

Maximum Start (maximum take-off)

Mittelholm (middle spar)

Maximalwert

Bugfahrwerk (nose gear)

Nutzlast (payload)

Passagiere (passenger)

Hinterholm (rear spar)

Fahrwerkstriger (support beam)

Symmetrieebene

Steuerflache an der Hinterkante (trailing edge device)
Fliigelspitze

Oberseite (upper side)

Seitenleitwerk (vertical tailplane)
Fliigel-Rumpf-Triebwerk-Konfiguration (wing body engine)

Aircraft, Flugzeug

Active Flutter Suppression, aktive Flatterunterdriickung
Arbeitspaket

Angle of Attack, Anstellwinkel

Aeroservoelasticity, Aeroservoelastik
Carbon-Faserverstirkter Kunststoff

Computer-Aided Design, rechnerunterstiitzte Konstruktion
Computational Fluid Dynamics, numerische Stromungsmechanik
Kohlendioxid

Center of Gravity, Schwerpunkt

Common Parametric Aircraft Configuration Schema,
parametrisches XML-Schema zur Beschreibung einer
Flugzeugkonfiguration

Prozessor (central processing unit)

Certification Specifications for Large Aeroplanes,
Zulassungsvorschriften der EASA fiir GroBflugzeuge

Class function/Shape function Transformation-Parametrisierungsmethode
Central Voronoi Tessellation, Methode der Versuchsplanung
Data Acquisition Platform,

Datenakquisitionsplattform

Design of Experiments, statistische Versuchsplanung
Deutsches Zentrum fiir Luft- und Raumfahrt e. V.
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2 Bezeichnungen

DMS
DND
DSO
EAS
EASA
EDL
EFCS
EIl
EOM
FAA
FAR 25

FB-GLA
FC

FCC
FCS
FEM, FE
FFT
FF-GLA
FP

GAF
GLA
GMLA

GSA

HAP

HARW, HAR
HDF5

HTML
ICAO

IGES
IMU
IRR
LA
LC
LCC
LFD
Lidar

LLI

LPV
LTI
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Dehnmessstreifen

Droop Nose Device, Kippnase

Data Schema Operation

Aquivalente Fluggeschwindigkeit (equivalent airspeed)

European Aviation Safety Agency, Europdische Agentur fiir Flugsicherung

Equivalent Damage Loads, equivalenter Ermiidungsschaden

Electronic Flight Control System, elektronisches Flugsteuerungssystem

Expected Improvement, erwartete Verbesserung

Equation Of Motion, Bewegungsgleichung

Federal Aviation Administration, US-Bundesluftfahrtbehorde
Federal Aviation Regulations, Airworthiness Standards for
Transport Category Airplanes,

Lufttiichtigkeitsstandards der USA fiir Transportflugzeuge
Feedback Gust Load Alleviation

Flight Case, Flugzustandspunkt

Flight Control Computer

Flight Control System, Flugsteuerungssystem
Finite-Elemente-Methode

FFT Produktionssysteme GmbH & Co. KG, Deutscher Anlagenbauer

Feedforward Gust Load Alleviation
Flight Point, Flugpunkt

Generalized Aerodynamic Forces, Generalisierte aerodynamische Krifte

Gust Load Alleviation, aktive Boenlastreduktion
Gust and Maneuver Load Alleviation,

aktive Boen- und Mandverlastreduktion

Global Stability Analysis, globale Stabilitdtsanalyse
Hauptarbeitspaket

High Aspect Ratio Wing, hochgestreckter Fliigel
Hierarchical Data Format,

Datenformat zur Speicherung grofler Datenmengen
Hypertext Markup Language, textbasierte Auszeichnungssprache
International Civil Aviation Organization,
Internationale Zivilluftfahrtorganisation

Initial Graphics Exchange Specification

Inertial Measurement Unit, inertiale Messeinheit
Internal Rate of Return, interner Zinsfufd

Load Alleviation, Lastabminderung

Load Case, Lastfall

Life Cycle Costing, Lebenszykluskosten

Linear Frequency Domain, Linearer Frequenzbereichsloser
Light detection and ranging,

optische Fernmessung atmosphirischer Stérungen
Liebherr Aerospace

Linear Parameter Varying, lineare Parametervariation
Linear Time Invariant, linear zeitinvariant



MBSE Model-Based Systems Engineering, modellbasierte Systementwicklung

MDA Multidisciplinary Design Analysis,
Multidisziplindre Entwurfsanalyse
MDAO Multidisciplinary Design Analysis and Optimization,
Multidisziplindre Entwurfsanalyse und Optimierung
MDAXx MDAO Workflow Design Accelerator,

Programm zur beschleunigten Erstellung von Prozessen zur
multidisziplindren Entwurfsanalyse und Optimierung

MDO Multidisciplinary Design Optimization,
Multidisziplindre Entwurfsoptimierung
MFCD Multifunctional Control Device, Multifunktionale Steuerflache
MIMO Multiple Input Multiple Output,
Ubertragung unter Nutzung mehrerer Sende- und Empfangsantennen
MLA Maneuver Load Alleviation, aktive Mandverlastreduktion
MoS Margin of Safety, Sicherheitsspanne
MTD Multi-Technologie-Demonstrator, vom DLR entwickeltes Programm
fiir die Kosten-Nutzen-Analyse von Verkehrsflugzeugen
NASA National Aeronautics and Space Administration
NPV Net Present Value, Kapitalwert
NRC einmalige Kosten (non-recurring costs)
NURBS Non-Uniform Rational B-Splines
ODE Ordinary Differential Equation, gewohnliche Differentialgleichung
oLAF Optimal Lastadaptives Flugzeug, DLR-Projekt
openAD Open Aircraft Design, vom DLR entwickeltes offenes Programm
fiir den Flugzeuggesamtentwurf
PACE PACE Aerospace & IT
PAX Passagier
PFCC Primary Flight Control Computer, primirer Flugsteuerungsrechner
POT Powerful Optimization Toolkit
QOI Quantity of Interest
RANS Reynolds-averaged Navier-Stokes equations,
Reynolds-gemittelten Navier-Stokes-Gleichungen
RC wiederkehrende Kosten (recurring costs)
RF Reservefaktor
REU Remote Electronic Units,
verteilte Beschleunigungs- und Drehratensensoren
RBF Radial Basis Function, radiale Basisfunktion
ROM Reduced Order Model, Ersatzmodell
SDI Smart Digital Infrastructure, intelligente digitale Infrastruktur
SFCC Secondary Flight Control Computer, sekundérer Flugsteuerungsrechner
SHM Structural Health Monitoring, Strukturiiberwachung
SIMO Single Input Multiple Output,
Ubertragung unter Nutzung einer Sende- und mehrerer Empfangsantennen
SysML Systems Modeling Language, grafische Modellierungssprache
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2 Bezeichnungen

TAS
TLAR
TED
TU-BS
TUHH
TUM
URANS
USTUTT
XDSM

XML

XRF1
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True airspeed, wahre Fluggeschwindigkeit

Top Level Aircraft Requirements, Entwurfsanforderungen
Trailing Edge Device, Hinterkantenklappe

Technische Universitit Braunschweig

Technische Universitit Hamburg

Technische Universitdt Miinchen

Unsteady Reynolds averaged Navier-Stokes, instationdres RANS
Universitét Stuttgart

Extended Design Structure Matrix,

Diagramm zur Beschreibung von MDO-Prozessen
Extensible Markup Language,

erweiterbare Auszeichnungssprache

Airbus Forschungskonfiguration



3 Einleitung

Die Ziele der europiischen Luftfahrtforschung werden in der ,,Vision 2020* [1], [2] und dem
,Flightpath 2050 [3] formuliert. Zentrale Punkte sind eine signifikante Reduzierung der CO;-
Emissionen des Luftverkehrs und eine deutliche Verkiirzung der Entwicklungszeit von Verkehrs-
flugzeugen. Aufgrund der aktuellen gesellschaftlichen Entwicklung wurde mit dem ,,European
Green Deal* [4] die Strategie der Europdischen Kommission fiir den Transport- und Mobili-
titssektor neu formuliert. Wesentlicher Bestandteil des ,,European Green Deal* ist ein Konzept
zur Reduzierung der Netto-Emissionen von Treibhausgasen auf null bis zum Jahr 2050 in der
Européischen Union. Ausgehend von dieser Vorgabe bis 2050 einen klimaneutralen Luftverkehr
zu realisieren, hat das DLR eine eigene Strategie [5] fiir die Ziele in der Luftfahrtforschung
entwickelt. Die darin aufgezeigten Handlungsfelder im Bereich des energieeffizienten Flugzeugs
beinhalten z.B. die Technologien des hochgestreckten Fliigels und der Lastadaption.

Um die Ziele im Hinblick auf ein energieeffizientes Flugzeug zu erreichen, werden im Verbund-
vorhaben INTELWI die Technologien fiir einen hochgestreckten, last-geregelten, ultra-effizienten
und intelligenten Fliigel untersucht. Die technischen Arbeiten des Verbundprojektes sind entspre-
chend Abbildung 3.1 in drei Hauptarbeitspakete gegliedert.

Verbundvorhaben
INTELWI
Airbus

AP 0
Projektmanagement

HAP 3
Integration und Use Cases

HAP 2
Intelligente Fliigeltechnologien
Airbus

HAP 1

MBSE Simulationsmethoden
Airbus

DLR

AP 1.1
MBSE-basierte Prozesse
und Modellierungen
Partner: DLR, Airbus

AP 2.1
Flugphysikalische Technologien
Partner: Airbus, Airbus D&S, DLR,
USTUTT, TU-BS, TUHH, TUM

AP 3.1
,,Use Case Cruise*
Intelligente Lastabminderung
Partner: Airbus, DLR

AP 1.2
MBSE Software-Integration
fiir Overall Aircraft Design
Partner: Airbus, DLR

AP 2.2
Strukturtechnologien
Partner: Airbus, DLR

AP 3.2
, Use Case Takeoff/Landing*
Automatisches kontinu-
ierliches Klappensetzen
Partner: Airbus, DLR, TUB

AP 1.3
Referenzfliigel und
Gesamtflugzeug mit

Basistechnologien
Partner: DLR, Airbus

AP 2.3
System-, Sensor- und
Steuerungstechnologien
Partner: Airbus, Liebherr, Diehl,
FFT, DLR, TUHH, USTUTT, PACE

AP 3.3
,,Use Case Operations*
Structural Health
Monitoring im Flug
Partner: Airbus, DLR

Bild 3.1: Hauptarbeitspaketstruktur des Gesamtverbundprojektes INTELWI.
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3 Einleitung

Das Hauptarbeitspaket 1 adressiert die Entwicklung eines sogenannten ,,Model-Based System-
Engineering* Ansatzes, um den Einfluss von initialen Anforderungen und Randbedingungen
auf den Entwurf konsistent wihrend des gesamten Entwicklungszyklus betrachten zu kdnnen.
Weiterhin wird in HAP 1 eine Referenzkonfiguration mit einem sehr hochgestreckten Fliigel
definiert und bereitgestellt, an der verschiedene Technologien aus HAP 2 auf dem Weg zum gere-
gelten, lastadaptiven Fliigel getestet werden konnen. Dazu werden sowohl schnelle Vorentwurfs-
als auch hochgenaue Verfahren eingesetzt.

Im Hauptarbeitspaket 2 werden Technologien der einzelnen Disziplinen Aeroelastik, Aero-
dynamik, System- und Regelungstechnik sowie relevante Themen fiir die Wartung im Hinblick
auf ihr Potential zur Lastreduktion und damit zur Reduktion der Fliigelmasse exemplarisch
untersucht. Notwendige Simulationsmodelle zur Abbildung der physikalischen Eigenschaften
werden entwickelt oder erweitert, in den Simulationsprozess aus HAP 1 integriert und fiir die
Demonstration eines optimierten Fliigels dem HAP 3 zur Verfiigung gestellt.

Im Hauptarbeitspaket 3 wird auf Basis des Referenzflugzeugs durch Nutzung von multidiszi-
plindren Methoden aus HAP 1 eine Verbesserung, Optimierung des Fliigelentwurfs durchgefiihrt.
Dabei werden Technologien zur Lastabminderung integriert, die in HAP 2 identifiziert wurden.
Parameterstudien werden durchgefiihrt, um insbesondere deren Einfluss auf den Fliigelgrundriss
und Profilierung, die Fliigelmasse und die Gesamtleistungsfahigkeit analysieren und interpre-
tieren zu konnen. Die bisherige Trennung von Struktur und System wird aufgehoben, um das
Potential von sensor-basiertem ,,Structural-Health-Monitoring* und eine laufende Uberwachung
der auftretenden Lasten in Hinblick auf den Entwurf eines optimalen Fliigels identifizieren zu
konnen.
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4 Ergebnisse

4.1 AP 0 Projektmanagement

Fiir die Leitung des Projektes wurden vom Verbundfiihrer Airbus im gesamten Jahresverlauf re-
gelmiBige Besprechungen im zweiwdochigen Rhythmus durchgefiihrt. An diesen Besprechungen
haben die Leiter der entsprechenden Hauptarbeitspakete teilgenommen, um einen arbeitspaket-
iibergreifende Abstimmung der Arbeiten zu ermdglichen.

Neben den regelméfigen Besprechungen fand jedes Jahr ein Treffen im gesamten Verbund
statt. Bei diesen Verbundpartnertreffen wurde der Projektfortschritt und die erzielten Ergebnisse
arbeitspaketiibergreifend allen Verbundpartnern vorgestellt.

Neben den Treffen im gesamten Verbund wurden viele technische Besprechungen der Partner
im kleineren Rahmen durchgefiihrt. Dieser Austausch zwischen Industrie, Forschungseinrichtun-
gen und Universitdten hat zum besseren Verstindnis der Herausforderungen im Flugzeugbau
beigetragen, Raum zum Austausch von Ideen und Losungsvorschligen geschaffen, den Wis-
sensaustausch zwischen den beteiligten Partner ermoglicht und wesentlich zum Erreichen der
Projektziele beigetragen.
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4 Ergebnisse

4.2 AP 1.1 MBSE-basierte Prozesse und Modellierungen

The development of complex systems needs to account for an increasing number of capabilities
to be delivered, as well as deal with organizational boundaries, integration, and communication
challenges stemming from all stages of the product life-cycle. Such complexity impacts not only
the product itself (e.g. the aircraft), but also the development systems deployed to support the
development of the product. In INTELWI, a novel paradigm developed by the Institute of System
Architectures in Aeronautics (DLR-SL) [6] in the AGILE 4.0 project will be applied to focus on
two aspects:

1. The application of MBSE to support the product development in the architecting pha-
ses (AP 1.1),

2. The application of MBSE to support the design process development in the designing
phases (AP 1.2).

In AP 1.1, MBSE will be applied to the development of the Flight Control System of the
intelligent wing. Among others, MBSE will enable tracing the justifications of the inclusion of
all elements of the system architectures, and how they will behave.

4.2.1 Spezifikation der Schnittstellen

Regarding the MBSE environment, data formats and interfaces have been defined corresponding
to the system architecting and design phases. The system architecting phase includes the definition
of stakeholders, needs, requirements, functions, and components. The design phase includes the
definition of the product and the design process. Tabelle 4.1 lists artefacts and corresponding
data formats. Related phases are visualized in Bild 4.1. More details can be found in the report
related to milestone AP1100-DLR-01 [7].

given given given given given
policy & goals & scenarios & architecture & design space &
needs capabilities requirements requirements objectives

System 7~ System 7~ System 7~ System 7~ System
Identification Ko/ Specification K’ Architecting K/ Synthesis K/ Exploration

N —
Models Artefacts
Stakeholders & Needs Requirements Functions - Components Product Design Process

Bild 4.1: Overview of artefacts represented by the MBSE framework for the different develop-
ment phases. Based on the model-based conceptual framework, bridging upstream
architecting and downstream product design. Figure adapted from [6].
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4.2 AP 1.1 MBSE-basierte Prozesse und Modellierungen

Artefact Data Format Reference Created in Phase

Stakeholders & Needs XMI / SysML + Extension  https://www.omgsysml.org/  System Identification

Requirements XMI/SysML + Extension  https://www.omgsysml.org/  System Specification

Functions & Components XMI/ SysML + Extension https://www.omgsysml.org/  System Architecting
Product CPACS https://www.cpacs.de/ System Synthesis

Design Process XDSM / CMDOWS [8] System Exploration

Tabelle 4.1: Listing of model artefacts, corresponding data types, and associated design phases.

4.2.2 Initiale MBSE-Umgebung

First work has been done on the setup of the MBSE environment in the form of an online
collaborative platform, see Bild 4.2. This platform enables the definition of stakeholders, needs,
and requirements. An export can be generated to an XMI/SysML that can be opened in Papyrus.
To correctly interface with the FCS model, it should also be possible to open this model using
Cameo Systems Modeler.

Collaborative MBSE Environment Papyrus / Cameo Systems Modeler

+ Stakeholders & Needs XMI/SysML

* Requirements

» Functions & Components I[:
& - o

Bild 4.2: MBSE for product development, showing the link between the online collaborative
MBSE platform and the systems model.

The first version of the MBSE environment for supporting the product development has been
released in 2021. First, models were developed for representing stakeholders, their needs, and
related requirements. Requirements are modeled subject to rules and patterns, to prepare them
for semantic interpretation as needed for verification. Bild 4.3 shows the requirements ontology
implemented in the platform. More details on models, rules, patterns, and the implementation
can be found in the report AP1100-DLR-02 [9].

The MBSE environment is implemented using KE-chain, an online collaborative process
modeling platform. It allows users to login and access all data online, making it easier to
collaborate. Scripts were added to automatically verify requirements composition, and to export
data to a SysML model that can be opened with Papyrus. To demonstrate the implemented
system, needs and requirements of a Flight Control System were modeled.
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4 Ergebnisse

express

Bild 4.3: Stakeholder, needs, and requirements ontology.

4.2.3 Verfeinerte MBSE-Umgebung

The second version of the MBSE environment adds architecture modeling capabilities. First, the
functional architecture can be modeled based on functional requirements. This then forms the
basis for the logical/physical architecture design space model: a model describing different archi-
tectural choices that can be taken and how these can be used to generate new architectures to be
considered for the system under design. Bild 4.4 shows the requirements ontology implemented
in the platform. More details on models and the implementation can be found in the report of
milestone AP1100-DLR-03 [10].

refined b
rontology conceptsUse. | -« v «ontology concepts... —Dlunlulugy concept»Re. ﬂ— «ontology concepts...
specifies
v
sontology conceptsBou 4D~ ontology conceptsFun. «ontology concepts...
allocated to
v A
«ontology concepts...
ized by oy Pt
induced by
«ontology concepts.. <:>—~ ontology conceptsind.. L tology conceptsLog..
A

| | characterized by

determines s
Legend <; xontology concepteAre..

| | Functional element

I:l Logical element

wontology concepts.

«ontology concepts. ‘

Bild 4.4: Function, logical and physical architecture ontology.

The logical/physical architectures are modeled using ADORE, a web-based tool developed
by the DLR, see Bild 4.5. It is connected to the online collaborative MBSE environment so
that users can login with the same credentials and have access to stored projects and related
MBSE element (e.g. functions, requirements). To demonstrate its capabilities, a Flight Control
System architecture is modeled (refer to the milestone report).
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4.2 AP 1.1 MBSE-basierte Prozesse und Modellierungen

Engine Architecture (1 =2 @ 0 B
L 4 omcisioNs  fi DESIONPROBLEMS I ARGHITECTURES
+-F- XD B Lt v 0 B-oan Function: Accelerate Air

Accelerate Air

Connectivity

Bild 4.5: Web-based user interface of ADORE.

4.2.4 Finale MBSE-Umgebung

The final version of the MBSE environment incorporates feedback from usage of the first versions.
Feedback has been gathered for the three upstream systems engineering phases:

1. Requirements modeling,
2. Functional architecture modeling,
3. Logical architecture modeling.

For more details, the reader is referred to the AP1100-DLR-04 [11] report.

The theory behind the requirements modeling phases was found to be appropriate for develo-
ping cyber-physical systems. Several improvement points were nonetheless identified, mostly
related to the user interface, correctness of automatically-generated requirement statements, and
interfaces with external requirements management tools.

The functional architecting process was complete, although more guidance for functional
modeling should be available. For example, how to semantically formulate functions (e.g. active
tense, verb+noun), how to select solution-neutral functions from requirements, and how to
break-down functions.

Finally, the logical architecting modeling method was found to be beneficial, as it allows
the definition of the complete architecture design space. Several improvements to the editor,
ADORE, have been proposed and implemented, including HTML export, graph display details
improvements, the addition of several extra views, architecture statistics and full enumeration, and
improved decision encoding algorithms. Additionally, for better support for remote evaluation, a
file-based ask-tell interface has been developed.

4.2.5 Anforderungskatalog fiir das Flugsteuerungssystem

Die Erstellung eines Anforderungskataloges an die Flugsteuerungssysteme wurde als MBSE-
Modell in Cameo Systems Modeller durchgefiihrt. Basierend auf dem in AP 1.3 zu entwickelnden
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4 Ergebnisse

Referenzflugzeug mit hochgestrecktem Fliigel (HARW) wurde zunichst eine Identifikation der
fiir die Flugmission notwendigen Funktionen durchgefiihrt, um anschlieBend festzustellen,
welche der vom Flugzeug zu erbringenden Funktionen dem Flugsteuerungssystem zugeordnet
werden konnen.

In Bild 4.6 sind diese Funktionen und die aus ihren folgenden vorldaufigen Allokationen zu
einzelnen Flugzeugsystemen abgebildet. Aus Griinden der Lesbarkeit wird an dieser Stelle auf
eine vollstindige Darstellung aller Flugzeug-Funktionen und -Systeme verzichtet.

Verhalten Systeme

«statemachines
— ALA_Aircraft

«Systems
ALA_Aircraft

«SystemFunctionz
Forward Thrust

wsystems
« Engines
«SystemFunction» «systems
Landing Gear Control| — — — — — — — — — — 7| — — — — — — — — — — — — & & Landing Gear
«SystemFunction»
High Lift Configuration Control | _ _ _ _ _ _ _ _ _ _ _ _ _ _ _ _ _ _ _ _ _ _ egystems
il 5 Flight Control System
aSystemFunctions | _ _ _ _ _ _ _ _ _ _ _ e — - —— & o
Roll Control
b » [
«SystemFunction» | _ _ _ _ _ _ _ _ _ _ _ _|l_ _ _ _ _ _ _ _ _ _ _ _ _ _ _ _ _ [
Yaw Control callocaten [
[
aSystemFunctions | _ _ _ _ _ _ _ _ _ _ _ __ _ _ _ _ _ _ _
Pitch Control T wallocates :
|
«SystemFunctions | |
Pitch Trim Control |~ — — — — — — — — — — — — — — — — - — — & o —

wdllocates

Bild 4.6: SysML Darstellung der Zuordnung von Funktionen zu Flugzeugsystemen

Die Ausfiihrung dieser Funktionen wird als ein primdrer Anforderungstreiber und fiir die
Auslegung der Systeme entscheidend betrachtet. Eine Interkonnektivitdt zwischen den einzel-
nen Systemen und Funktionen kann jedoch nicht vollkommen ignoriert werden, vor allem da
die hier als ,,Engines* aufgefiihrten Triebwerke auf Flugzeugebene im Nominalzustand fiir
die Leistungsversorgung nahezu aller Verbraucher genutzt werden. Die ist vor allem bei der
sicherheitskritischen Betrachtung ein entscheidender Faktor fiir die Redundanziiberlegungen
der Flugsteuerungssysteme und ihrer angrenzenden Systeme. Es wird davon ausgegangen, dass
die Zuverlidssigkeit der Flugsteuerung maf3geblich durch die Energieversorgung (Triebwerke,
Hydrauliksysteme & Elektrisches System) beeintrichtigt wird.

Fiir die Erstellung des Anforderungskataloges fiir das Flugsteuerungssystem werden zentrale
Quellen auf Aircraft und System-Level identifiziert:

e Use Cases (MBSE-Modell)
e Zulassungsvorschriften (CS-25)
e Luftfahrt-Standards (vornehmlich SAE ARP 4761 und SAE ARP 4754)
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4.2 AP 1.1 MBSE-basierte Prozesse und Modellierungen

req [Pakel] Requirements [ example Requirements extract (Aircraft Level - FCS Level) ] J

Perform Maneuvers during

Flight Mission aextendedRequirements «extendedRequirements
Perform Crab Landing Perform Single Engine Out
nding

wextendedRequirements ements
Adapt aircraft configuration Perform Emergency Excecute Turn
to flight phase in terms of Descend

trim, lift and drag

- Aircraft Level

‘ Flight Control System Level

]
«extendedRequirements
enable pilot control over
flight movement

«extendedRequirements sments
Create the necessary Perform the function <<Roll Perform the function Perform the function <<Yaw Perform the function
forces and momentum Controb> <<Pitch Control>> Control>> <<Pitch Trim Control>>
around aircraft axis by
using Control Surfaces

Bild 4.7: Beispiel fiir Anforderungen auf Aircraft Level und Systems Level (Auszug)

zuziiglich Annahmen iiber die Abhiingigkeiten der Teilsysteme untereinander.

In den Anforderungskatalog gehen vor allem Anforderungen seitens der CS-25 [12] und der
ihr verkniipften Accepted Means of Compliance ein.

So werden verschiedene Szenarios und Performanzpunkte vom entwickelten Flugzeug gefor-
dert, die sowohl auf die Leistung als auch die Redundanz der Aktuatorik entscheidenden Einfluss
haben. Ausgehend von den Anforderungen auf Flugzeugebene werden Anforderungen fiir das
Flugsteuerungssystem abgeleitet, aus denen wiederum erweiterte Anforderungen auf Subsyste-
mebene, vor allem an die Aktuatorik der Flugsteuerung, hervorgehen. Fiir die Entwicklung des
Flugzeugs unter Betrachtung der Sicherheitsaspekte werden Methoden der SAE ARP 4761 [13]
und SAE ARP 4754 [14] angewandt und flieBen somit in die Anforderungen mit ein.

Ein Beispiel fiir die behandelten Anforderungen auf den verschiedenen Systemebenen ist in
Abbildung 4.7 dargestellt.

Aufgrund des Informationsstandes sind die meisten Anforderungen zunéchst noch so formu-
liert, dass sie mit spezifischem Inhalt nachfolgender Arbeitsschritte aufgefiillt werden konnen
bzw. miissen, wie beispielsweise aus noch nicht simulierten Lastfillen resultierende Kraftanfor-
derungen an die Aktuatoren.

In AP 2.3.1 werden die Anforderungen noch erweitert und weiter spezialisiert, vor allem in
Anbetracht der Hinterkantenhochauftriebsklappen und der darauf anzuwendenden Lastabminde-
rungsfunktionen.

Die entworfene Struktur konnte bis auf Komponentenebene angewendet werden. Die so
dokumentierten und modellierten Anforderungen sind in den im entsprechenden Abschnitt
beschriebenen Anforderderungskatalog integriert und bilden dort die Grundlage der Anforde-
rungsdoméne des verwendeten MBSE-Modells.
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4 Ergebnisse

4.3 AP 1.2 MBSE Software-Integration fiir Overall Aircraft Design

4.3.1 Modul fiir den Flugzeuggesamtentwurf fiir die MBSE-Umgebung

Der Vorentwurf mit Lastabminderung verwendet das CPACS-Datenformat und die Entwurfsum-
gebung openAD, welche ebenfalls in der MBSE-Umgebung eingesetzt werden. Eine Kopplung
und Anbindung des entwickelten Vorentwurfsverfahren mit Lastabminderung an die MBSE-
Umgebung wird iiber diese Schnittstelle ermoglicht.

4.3.2 Vorentwurfsverfahren mit Lastabminderungsfunktion

Die Arbeiten und Ergebnisse wurden auch in Krengel und Hepperle [15] veroffentlicht. Wesent-
liche Teile sind nachfolgend entsprechend beschrieben.

Fiir die Untersuchungen wurde ein Entwurfsprozess mit einem Physik-basierten Ansatz zur
Auslegung der Fliigelstruktur aufgebaut. Die Methodik beinhaltet auch die semi-empirische DLR-
Entwurfssoftware OpenAD [16], welche auf dem CPACS Dateiformat aufbaut [17]. Die MIT-
Software ASWING von Drela [18, 19], die instationédre Traglinienaerodynamik mit nichtlinearer
Balkentheorie verbindet, ist in den Entwurfsprozess eingebunden, um vereinfachte Lasten fiir
den flexiblen Fliigel bereitzustellen.

In einer Strukturdimensionierung werden aus den Lasten Massen- und Steifigkeitsverteilung
berechnet. Der grundsétzliche Programmablauf ist in Abbildung 4.8 dargestellt.

Flugzeugkonzeptentwurf

openid A>—p{Output]

Lastenberechnung Strukturdimensionierung

CFK- basierte
Fliigelboxauslegung

L. |

| — 2
[ _ASWING | [FC- Simulation]
- 7

Bild 4.8: Prozessiibersicht fiir einen integrierten elastischen Fliigelentwurf im Gesamtentwurf.

Ausgehend von ,,Top Level Aircraft Requirements* und weiteren Randbedingungen startet
der Prozess, dessen Ausgabe ein konvergenter Gesamtentwurf im CPACS-Dateiformat ist. Der
Prozessablauf besteht auf oberster Ebene aus zwei Kaskaden. Die dulere Kaskade (1) fiihrt die
Fliigelmasse und eine bessere Abschitzung der aerodynamischen Effizienz zuriick in den Ge-
samtentwurf. Die innere Kaskade (2) tibernimmt iterativ die Strukturdimensionierung basierend
auf ausgewihlten Lastféllen. Die aerodynamische Effizienz wird aus dem Traglinienverfahren
in ASWING abgeleitet. Die Berechnung in ASWING ist leicht angepasst, indem anstelle einer
direkten Integration auf den Wirbelleitern, der Widerstand durch eine Berechnung mithilfe der
Trefftz-Ebene beriicksichtigt wird. Ferner wird der lokale Wellenwiderstand beriicksichtigt, der
anhand der Korngleichung [20] berechnet und fiir den gepfeilten Fliigel transformiert [21] wird:
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Magg = —2— — (l/zc) __a — . 4.1)
cos@ cos“¢@ 10-cos’¢@

Dabei ist 7/c die Profildicke, C; der lokale Auftriebskoeffizient und Ma,, die Machzahl des
transsonischen Widerstandsanstiegs. Fiir transsonische Profile ist der Profilparameter k4 zu 0.95
gewihlt. Hier wurde fiir den Pfeilungswinkel ¢ die 50 %- Linie verwendet, da der Verdich-
tungstol} typischer Weise etwa an dieser Stelle liegt und mal3geblich fiir den Wellenwiderstand
ist.

Durch den Prozess werden die Fahr- und Leitwerke entsprechend der Handbuchmethoden in
OpenAD abgebildet [16]. Dabei wird die Flachenlast des Fliigels und das minimale Stabilitdtsmal}
konstant gehalten. Das sichert eine gute Vergleichbarkeit der Entwiirfe.

In den hier beschrieben Untersuchungen wurde ein neun-dimensionaler Entwurfsraum aus
geometrischen Fliigelparametern betrachtet. Dazu gehoren vier Parameter der Grundfldche: die
Streckung (AR), Zuspitzung (T R), der Vorderkantenpfeilungswinkel (¢ r) und die Kinkpositi-
on (Ng). Die Dickenverteilung ist an zwei und die Verwindungsverteilung an drei spannweitigen
Stationen mit linearer Interpolation im Zwischenbereich gegeben.

Bild 4.9 zeigt die Stationen und den Entwurfsraum, der eine Vielzahl verschiedener Fliigel-
geometrien abbilden kann.
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| .
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. Ny xb/2
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Bild 4.9: Gewihlter Entwurfsraum fiir die Fliigeloptimierung im Konzeptentwurf.

Adler und Martins konnten Vorteile einer Mehrpunktoptimierung im Gegensatz zu einer
Einpunktoptimierung zeigen [22]. Daher ist die Zielfunktion hier ein kombinierter Treibstoffver-
brauch auf drei Bewertungsmissionen bei einer Flugmachzahl von 0.83. Der Treibstoffverbrauch
ist jeweils auf die Transportarbeit bezogen und wird, mit einem Wichtungsfaktor w; aufsummiert.
Zusitzlich zur Auslegungsmission (w; = 0.3) wird eine Mission mit 75 % Auslegungsnutzlast und
einer Reichweite von 4000nm (w; = 0.55), sowie eine Mission mit maximaler Nutzlast und einer
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Reichweite von 2000nm (w; = 0.15) beriicksichtigt. Der Treibstoffverbrauch der letzten beiden
Missionen wird mittels der Breguetgleichung [23] fiir den Reiseflug und Massenverhéltnissen
fiir alle anderen Flugsegmente nach Jenkinson [24] berechnet.

Fiir die Optimierung gelten grundsitzlich folgende Randbedingungen: Der Missionstreibstoff
muss in die Fliigeltanks passen und die Spannweite b soll kleiner als 65 m sein. Nur Entwiirfe die
alle Manoverlasten erreichen konnen sind giiltig. Gegeniiber der Referenz soll die Wirksamkeit
der Rollsteuerung mit dem dufleren Querruder mindestens 60 % und mit dem inneren mindestens
80 % betragen.

Da sich wihrend der Untersuchungen gezeigt hat, dass eine geometrische Randbedingung zur
Integration des Fahrwerks in den Fliigel den Entwurfsraum stark beschriankt, wurde eine solche
Randbedingung in den Optimierungen nicht beriicksichtigt. Im Sinne einer Untersuchung des
erzielbaren Potential ist es nicht forderlich die Optimierung schon im Konzeptentwurf a priori
sehr stark einzuschrinken.

Die Strukturdimensionierung des Fliigels umfasst auf Konzeptentwurfslevel keinen umfang-
reichen Lastenprozess, basiert allerdings auf 16 aeroelastischen Mandver- und 24 Boenlastfillen.
Die missionsbasierten Lastfélle sind so gewihlt, dass die wesentlichen Einfliisse erfasst werden.
Bild 4.10 zeigt eine Ubersicht, wie sie auch in Zulassungsvorschriften zu finden ist [25]. EAS
steht dabei fiir die Aquivalente Geschwindigkeit. Der Parameter UP oder DOWN bezieht sich
auf eine vereinfachte Hochauftriebsannahme durch ausgefahrene Hinterkantenklappen, wobei
UP ein eingefahrenes System bedeutet.
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©
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Bild 4.10: Manoverlastfille fiir die Analyse.

Als symmetrische Lastfélle werden die minimalen und maximalen Lastfaktoren angenommen.
Kurvenfliige werden mit einem Héangewinkel von 30° und einem Lastfaktor von 1.67 getrimmt.
Fiir die Lasten ist ist die Flughohe bei konstanter EAS auf 1000 m reduziert. Diese Vorgehen
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ermOglicht eine gleichwertige Lastberechnung ohne transsonische Effekte.

Die Klappen werden als Wolbkkappen angenommen und in ihrer Wirkung durch die Ndherung
von Glauert abgeschitzt [26]. Die maximale Verfahrgeschwindigkeit ist 35 °/s. Die Boenlastfille
sind dynamische 1-COS Boen fiir jeden Flugpunkt in Bild 4.10. In Anlehnung an die CS25 sind
Boenldngen von 9, 58, und 107 Meter beriicksichtigt [12]. Dabei werden sowohl positive als
auch negative vertikale Geschwindigkeiten angenommen.

Der Klappenausschlag fiir MLA folgt einer linearen Vorgabe mit der Geschwindigkeit EAS
und dem Lastfaktor n,. Der Maximalausschlag wird bei einem Lastfaktor von —1.0 und der
hochsten Geschwindigkeit erreicht und ist wie folgt: —16° fiir die innere und 19° fiir die dul3ere
Hochauftriebsklappe, 20° fiir das innere und 15° fiir das dufere Querruder. Diese Reduktion ist
eine vereinfachte Annahme zur Steuerbarkeit wihrend der Lastabminderung.

Wie auch in Xu und Kroo [27] gezeigt, wird die Wirkung von Lastabminderung stark durch
den lokalen Maximalauftrieb beeinflusst. Eine zu geringe Annahme reduziert die Wirkung
signifikant, wahrend ein zu hoher Wert den Effekt von Lastabminderung deutlich iiberschitzt.
Hier wurde ein ¢, mq-Wert von 1.6 senkrecht zur Fliigelachse angenommen. Da die Mandver bei
verringerter Hohe geflogen werden, ist die Machzahlabhingigkeit vernachldssigbar. Zusitzlich
wird auch die Abhiingigkeit von der Reynoldszahl vom Innenfliigel nach aulen vernachlissigt
und vereinfacht ein konstanter Wert iiber die Spannweite angenommen.

Damit die Béenlastabminderung eine vergleichbare Wirkung fiir alle Entwiirfe hat, ist ein
vergleichbares dynamisches Ansprechverhalten notig. Deswegen ist die innere Kaskade fiir die
Boenlastabminderung ein Nickdimpfer, der auf Basis der ASWING-Derivative die Ubertragungs-
faktoren kp4 und ky o so berechnet, dass Frequenz und Didmpfung der Anstellwinkelschwingung
immer gleich ist. Die Basis dafiir sind die linearisierten Gleichungen der Langsbewegung und
die Bereiche fiir gute Steuerbarkeit, wie in Brockhaus gegeben [28].

Hier ist die GLA-Strategie eine Regelung auf Basis des Auftriebskoeffizienten des Flugzeugs
mit dem Ziel Abweichungen zu dimpfen. Geregelt wird mittels symmetrischer Ausschlige der
insgesamt vier Querruder. Wegen des Pfeilungswinkels des Fliigels und Triagheitseffekten ist
genug Zeit fiir eine wirksame Regelung. Es handelt sich hierbei um eine vereinfachte Regelung,
die dennoch eine Strukturlastreduktion bei den gegebenen Boen erreichen kann. Die Komplexitit
der Regelung bleibt allerdings begrenzt. Die vollstindige Regelkette und die Wirkung auf die
Lasten ist in Krengel und Hepperle [29] gezeigt.

Die Strukturdimensionierung wird fiir kohlenstofffaserverstiarkten Kunststoff (CFK) auf
Basis des Fliigelkastens vorgenommen. Dazu werden 10 spannweitig gleich verteilte 2D-
Reprisentationen genutzt, wie in Bild 4.11 schematisch dargestellt. Ein Rippenabstand wird in
der Analyse beriicksichtigt. Strukturelle Topologieparameter sind kein Teil der Optimierung.
Insbesondere der Anteil an 0°-Lagen an jeder spannweitigen Position ist dabei identisch. Die
Dimensionierung erfolgt durch lokales Aufdicken des Laminats, bis alle strukturellen Reserve-
faktoren iiber 1.5 liegen. Die Geometrie der Spante und Holme ist in Punkten kondensiert, die das
originale Verhalten im Wesentlichen abbilden. Diese Punkte sind durch Elemente mit reiner Sche-
rungsbelastung verbunden. Die Versagenskriterien sind dabei lokales und globales Beulen, sowie
Schadentoleranz. Die Analyse erfolgt auf Basis der klassischen, ebenen Laminattheorie [30].
Die Sekundédrmassen des Fliigels werden nach Torenbeek abgeschitzt [31].

Die Ersatzmodell-basierte Optimierung in den neun Dimensionen wurde hier mit der DLR
SMARTYy-Toolbox [32] durchgefiihrt. Zunichst wird fiir jede Optimierung dabei ein initiales
Ersatzmodell, definiert durch 1013 Halton-Punkte [33] berechnet. Die Interpolation im Modell
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Bild 4.11: Kondensiertes und vereinfachtes Modell der Strukturdimensionierung.

findet mithilfe von Universal Kriging mit quadratischer Ansatzfunktion statt, wie sie in SMARTy
implementiert ist [32]. Ein Punkt des Erstmodells reprisentiert einen Flugzeugentwurf und
Entwiirfe, die wegen der Limitierung des Maximalauftriebs nicht alle Manover erreichen konnten
wird ein Treibstoffverbrauch zugewiesen, der dem doppelten des schlechtesten Wertes der
anderen Entwiirfe entspricht. Dadurch bleibt die Optimierung den Bereichen nicht vergleichbarer
Konfigurationen fern. Eine erste Validierung der Modelle findet durch einen Leave-One-Out Test
statt. Die weiteren Randbedingungen werden durch Aufschldge auf den Treibstoffverbrauch bei
Uberschreiten der Grenzen abgebildet. Die Optimierungsbereiche sind in Tabelle 4.2 gegeben.

Parameter  Streckung AR Zuspitzung TR  Pfeilwinkel ¢;r  Kinkposition 1,

Minimum 8.0 0.10 28.0° 0.20
Maximum 17.0 0.40 40.0° 0.45

Parameter Profildicke t/cy Profildicke t/cy ~ Verwindung ax  Verwindung o)y  Verwindung or

Minimum 0.07 0.07 -5.0° -5.0° -5.0°
Maximum 0.17 0.17 10.0° 10.0° 10.0°

Tabelle 4.2: Optimierungsbereiche.

Wihrend jedes Optimierungsschrittes werden zwei neue Punkte mit dem Prozess berechnet
und dem Ersatzmodell hinzugefiigt. Ein Punkt ist das durch die Optimierung geschitzte Treib-
stoffverbrauchsminimum und der zweite Punkt ist das potentielle Minimum, wenn die maximale
Fehlerschitzung des Ersatzmodells mitberiicksichtigt wird. Nach spitestens 15 Iterationsschritten
konvergiert die Optimierung in allen betrachteten Féllen.

Das generische Referenzflugzeug (REF) transportiert 270 Passagiere iiber eine Auslegungs-
reichweite von 6000 nm bei einer Machzahl von 0.83. Der Technologiestand entspricht dem des
Jahres 2020. Die Flichenbelastung ist 650kg/m?.

Die nachfolgenden Ergebnisse zeigen zum einen Vorstudien entlang des Haupteinflusspara-
meters, der Spannweite. Danach folgt eine kurze Beschreibung der Optimierungsergebnisse
mit (GMLA) und ohne (noLA) Lastabminderung. Dabei bedeutet Lastabminderung immer
Boen- und Manoverlastabminderung. Weitere Details zu Spannweiten-, Tankkapazitits- und
Rollkontrolllimits sind abschlieBend zusammengefasst.

Die Streckung hat von den Grundflachenparametern den groten Einfluss. Allerdings fiihrt
eine ausschlieliche Variation dieses Parameters, ausgehend von der Referenzkonfiguration,
gegebenenfalls zu unrealistisch verzerrten Geometrien. Fiir die Vorstudie zur Optimierung sind
hier daher alle vier Parameter als Funktion der Spannweite vorgegeben, was zu einer eindimen-
sionalen Variation fiihrt. Dabei ist die Geometrieinderung wie folgt: Die Triebwerksposition und
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die Position des Trapezknicks bleiben in absoluten Werten konstant, die 50 %-Linie des Fliigels
bleibt fiir vergleichbaren Wellenwiderstand und die Zuspitzung des dulleren Fliigelsegments
konstant. Letzteres vermeidet sehr geringe Baurdume an der Fliigelspitze.

Diese Entwurfspunkte sind nicht Teil der Trainingsdaten, weshalb eine zusitzliche Validie-
rung der Ersatzmodelle anhand der Spannweitenstudien erfolgen kann. Es zeigt sich, dass die
Ersatzmodelle die Trends richtig abbilden. Die Ergebnisse fiir den GMLA-Fall sind in Bild 4.12
gezeigt.
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Bild 4.12: Treibstoffeffizienz liber Spannweitenvariation fiir den GMLA-Fall mit Indikation
vereinfachter Grenzen.

Neben dem Verlauf der Treibstoffeffizienz tiber der Spannweite sind vier vereinfachte Limits
eingetragen: der Spannweitengrenze, die Tankkapazitit, ab wann das Rad des Hauptfahrwerks
nicht mehr hinter den Hinterholm passt und ab wann die Wirksamkeit des dulleren Querruders
auf 60% der Referenz abgefallen ist (sieche Bild 4.17). Das Fahrwerkslimit ist hier in der
Spannweitenreihe zwar eingetragen, wird aber fiir die Optimierung, wie oben beschrieben, nicht
beriicksichtigt. Es begrenzt den Designraum sehr stark, was in Bild 4.12 sichtbar ist.

Bereits anhand dieser Studie lassen sich einige grundsitzliche Schlussfolgerungen ziehen.
Insbesondere zeigt sich ein abflachender Trend zu hoherer Effizienz mit groerer Spannweite.
Das Minimum bei einer Effizienzsteigerung von etwa 10 % gegeniiber der Referenz liegt bei
etwa 71 m Spannweite. Ferner zeigt sich, dass der Fehler des Ersatzmodells an den Réindern des
Parameterraums zunimmt. Von einer Optimierung ist zu erwarten, dass mindestens auch die 10 %
Verbesserung gegeniiber der Referenz erreicht werden.

Aus den Ersatzmodellen mit und ohne Lastabminderung, ldsst sich auch der relative Einfluss
der aktiven Lastabminderung als Funktion der Spannweite ableiten. Eine solche Untersuchung
zeigt in erster Ndherung das Potential, wenn auf einer bestehenden Fliigelgeometrie aktive
Lastabminderung angewendet wird, inklusive leichter Gesamtintegrationseffekte. Bild 4.13
zeigt den Verlauf. Fiir das Gesamtpotential kommen die potentiellen Verbesserungen aus der
geometrischen Optimierung hinzu.

Das direkte Potential liegt, je nach Spannweite zwischen 1.6 und 4 %. Fliigel mit hoher
Spannweite, die deutlich flexibler sind, haben dabei weniger direktes Potential.
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Bild 4.13: Direkter Einfluss aktiver Lastabminderung auf Basis der Ersatzmodelle.

Das Potential von Lastabminderung ldsst sich bewerten, indem ein Optimum mit und ohne
Lastabminderung (GMLA) gegeniibergestellt werden. Hier werden die Optima prisentiert, die
die genannten Randbedingungen erfiillen. Es handelt sich also um eine Optimierung unter
Nebenbedingungen. Da die Ergebnisse gegeniiber der Referenz mit einer Gré3enordnung von
20 % Effizienzsteigerung eine sehr grole Verbesserung erreichen konnten, wurde zunéchst die
Referenzkonfiguration hinsichtlich der Dicken- und Verwindungsverteilung optimiert. Die sich
ergebende Ausgangskonfiguration ohne Lastabminderung wird hier ebenfalls als Vergleich
herangezogen.

Die Hauptbewertungsgrofen neben der Treibstoffeffizienz sind die aerodynamische Giite (L/D)
und die relative Fliigelmasse. Bild 4.14 zeigt den Verlauf fiir die Vorstudien mit und ohne
Lastabminderung, sowie hier relevante Konfigurationen.

240 romLa imi NOLA limit
Optimiert Optimiert
=3 ““‘ }A""
220f Ausgangs-
- | konfiguration_
a 4
. 20.0
~T _Referenz
i — Studie noLA
180k —— Studie GMLA
1 1 1 1 1 1 1 1
8.0 10.0 12.0 14.0 16.0

mWing Im TOM [%]

Bild 4.14: Aerodynamische Giite iiber der Fliigelmasse fiir Vorstudien und Optima.
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Es ist zu erkennen, dass mit zunehmender Spannweite grundsitzlich die aerodynamische
Effizienz erst stark ansteigt und der Verlauf sich dann abflacht. Der Trend fiir die Fliigelmasse ist
gegenldufig. Die Reduktion der relativen Fliigelmasse durch Lastabminderung ist signifikant.
Die Entwicklung erklért die Ausbildung einer minimalen Effizienz in Bild 4.12. Die Ausgangs-
konfiguration ist im Kern eine aerodynamische Optimierung, was sich an der vertikalen Position
gegeniiber der Referenz zeigt. Im Vergleich zeigen die beiden Optima aerodynamisch eine
weitere signifikante Verbesserung. Wie zu erwarten, hat der Fall mit Lastabminderung dabei eine

kleinere Fliigelmasse. Tabelle 4.3 zeigt weitere relevante Werte der Konfigurationen.

Entwurf Mying OEM mrom XMAC,25%
Referenz 25318kg 116138kg 220988kg  29.57m
Ausgangskonfiguration 24372kg 114477kg 212382kg

NoLA 25997kg 114869kg 205577kg  27.84m
GMLA 20971kg 109502kg 199390kg  28.52m

Tabelle 4.3: Details der Konfigurationen.

Neben der reduzierten Fliigelmasse durch Lastabminderung ist zu erkennen, dass der Fliigel
beim Optimum ohne Lastabminderung wegen des konstanten Stabilititsmalles weiter vorne
liegt. Das ist einer der Hauptgriinde, weswegen, gegeniiber dem Fall mit Lastabminderung, die
Effizienz so grof ist. Die Fliigelposition hat Auswirkungen auf Leitwerk und Fahrwerk. Im
Gesamtentwurf kommt daher ein mit der Ausgangskonfiguration vergleichbares OEM heraus,
obwohl die Fliigelmasse zunimmt. Ein zweiter Punkt ist, dass das Triebwerk weiter innen liegen
kann als bei dem Fall mit GMLA, da durch den grundsitzlich groBeren Fliigel trotzdem noch alle
Mandver erreicht werden konnen. Auch das wirkt sich auf das Seitenleitwerk aus. Tabelle 4.4
zeigt die Ergebniswerte der Optimierungen.

Entwurf Streckung AR Zuspitzung TR  Pfeilwinkel ¢,z  Kinkposition 7
Referenz 9.920 0.199 32.00° 0.340
Ausgangs- 9.92 0.199 32.00° 0.340
konfiguration
NoLA 13.17 0.289 32.93° 0.223
GMLA 13.60 0.171 32.35° 0.242

Profildicke t/cy;  Profildicke t/cy ~ Verwindung ox  Verwindung oy, Verwindung or
Referenz 0.120 0.120 1.00° 1.50° —1.00°
Ausgangs- 0.076 0.161 —4.72° 0.44° —2.92°
konfiguration
NoLA 0.103 0.140 —2.99° —1.50° —3.83°
GMLA 0.087 0.140 —3.00° —1.65° —1.47°

Tabelle 4.4: Optimierungsergebnisse.

Der Trend zu einer moglichst innen liegenden Triebwerksposition ist deutlich zu erkennen.
Bild 4.15 zeigt die zugehorigen Grundflichen der Fliigel und die Auftriebsverteilung fiir den
Reiseflug und den 2.5g-Fall.
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Bild 4.15: Fliigelgrundflache der Optima und Auftriebsverteilung senkrecht zur 50 %-Linie.

Die optimierten Fliigel sind deutlich schlanker und haben eine geringere Fliigelflache aufgrund
der konstanten Fldchenlast.

Das Optimum mit Lastabminderung ist stiarker zugespitzt. Beide Fliigel sind deutlich elasti-
scher als die Referenz. Die Auftriebsverteilung ist fiir beide Optima eher dreieckig, was einen
starken Einfluss der Fliigelmassenzunahme auf die Optimierung impliziert.

Betrachtet man alle Konfigurationen, von denen die wesentlichen prozentualen Verbesserungen
in Tabelle 4.5 gezeigt sind, konnen diese ausgehend von der Referenz in etwa wie folgt zugeordnet
werden:

Kombinierter Differenz zur Differenz zur
Entwurf Kraftstoffverbrauch Ausgangskonfiguration Konfiguration ohne
Lastabminderung (NoLA)
Referenz 2.0431 x 10~ *km™! +9.86% +22.32%
Ausgangskonfiguration 1.8598 x 10~*km ™! - +11.35%
NoLA 1.6703 x 10~*km™! —10.19% -
GMLA 1.6438 x 104 km ™! —11.61% —1.59%

Tabelle 4.5: Prozentuale Effizienzsteigerungen.

Eine reine Verwindungsoptimierung bringt etwa 3.0 % mehr Effizienz, eine reine Dicken-
optimierung hingegen etwa 4.1 % (nicht hier abgebildet). Die Kombination aus beidem (Aus-
gangskonfiguration) erreicht etwa 9.0 % mehr Effizienz. Dazu kommt eine direkte Wirkung der
aktiven Lastabminderung zwischen 1.6 % und 4.5 %. Die Fliigeloptimierung ist demnach fiir
bis zu weitere 9.3 % Effizienzsteigerung verantwortlich. Diese Effekte sind in der Optimierung
natiirlich kombiniert und die kiinstliche Aufteilung stellt eine theoretische Betrachtung dar.

Bild 4.16 zeigt, die Anzahl giiltiger und konvergenter Entwiirfe von je 1013 der initialen
Ersatzmodelle, die jeweils das Spannweiten- und Tankkapazititslimit erfiillen bzw. nicht erfiillen.

Zum einen ist die Gesamtzahl konvergierter Entwiirfe mit Lastabminderung (91.4 %) groBer als
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Bild 4.16: Anzahl giiltiger Flugzeugentwiirfe von je 1013 fiir noLLA (rot) und GMLA (blau).

ohne (84.7 %). Das Spannweitenlimit wird mit den leichteren Flugzeugen mit Lastabminderung

signifikant einfacher erfiillt.

Beim Tankvolumen ist der Unterschied zwar sehr gering, dennoch

erfiillen die Fille mit Lastabminderung, trotz des geringeren Tankvolumens eher das Kriterium.
Der Mehrverbrauch der Konfigurationen ohne Lastabminderung macht hier den Unterschied.
Bild 4.17 zeigt eine Untersuchung mit ASWING entlang der Vorstudien iiber die Spannweite.
Der notige Querruderausschlag fiir eine Anderung des Hingewinkels von —30° auf 30° in 11
Sekunden wurde ermittelt. Bezogen auf den Kehrwert des Referenzwertes ergibt sich so eine Ru-
derwirksamkeit, die alle relevanten flugdynamischen Effekte, inklusive der Steuerflachengrofen

beriicksichtigt.
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Bild 4.17: Rollsteuerungswirkung fiir den starren (schwarz) und flexiblen (rot) Fliigel.
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Grundsitzlich zeigt sich eine deutlich stiarkere Abnahme der Wirksamkeit fiir den flexiblen
Fliigel. Bis zu einer Spannweite von 80 m kommt es hier noch nicht zu einer Ruderumkehr.
Das spricht fiir eine ausreichende resultierende Torsionssteifigkeit aus dem Auslegungsprozess.
Insbesondere fiir das Optimum mit Lastabminderung ist eine deutliche Reduktion der Wirk-
samkeit erkennbar. Die Wirksamkeit der Steuerfldchen, insbesondere beim flexiblen Fliigel ist
demnach von groBler Relevanz fiir Lastabminderung. Das Optimum ohne Lastabminderung ist
demgegeniiber deutlich weniger vom Nachlassen der Wirksamkeit betroffen. Wie zu erwarten,
ist die Wirkung des duBleren Querruders stirker durch flexible Effekte beeinflusst, als die des
inneren. Die Referenzwerte fiir die flexible Referenz sind 3.1° fiir das innere und 5.1° fiir das
dullere Querruder.

4.3.3 MBSE-System, erste Version

In AP 1.2, MBSE is applied to support the development of the design process (i.e.
MDADO toolchain). Here, the example application case is the overall design of the aircraft,
with a focus on aerostructural design of the wing. The Multidisciplinary Design Analysis and
Optimization (MDAO) process is modeled based on the CPACS format. CPACS [34] is a data
format for parameterizing aircraft in the conceptual design process, and is suitable for the ex-
change of data in an MDAO process. The use of a central data schema like CPACS reduces the
amount of data interfaces that need to be developed. The process is modeled using MDAXx [35], a
web-based tool developed by the DLR. Bild 4.18 shows the relation between the MDAO process
model and the integrated MDAO process. More details on models and the implementation can
be found in the report of milestone AP1200-DLR-03 [36].

MDAO Process Model Integrated MDAOQ Process

describes

j —— justifies By

Bild 4.18: Relation between the MDAO process model that describes and justifies the integrated
aero-structural wing design process.

4.3.4 MBSE-System, zweite Version

The second version of the MBSE system to support the design process adds a tool to bridge
the system architecting stage and the MDAO workflow: MultiLinQ, developed by the DLR.
This tool is used to define Data Schema Operations (DSOs) for architecture components and
Quantities of Interest (QOIs), so that created system architectures can be synchronized with
the CPACS file and the MDAO workflow can analyze the architecture. Also, it can be used to
discover connections between architecture elements and design tools, thereby providing insight
into whether all competences are available, or some changes or additional developments are
needed. Bild 4.19 shows such a Component-Tool mapping matrix in MultiLinQ.
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Bild 4.19: MultiLinQ showing the Component-Tool mapping matrix.

Also MultiLinQ has been connected to the MBSE environment, and therefore directly has
access to any ADORE architecture models and MDAXx workflow models stored in a project.
More details on models and the implementation can be found in the report of milestone AP1200-
DLR-04 [37]. It also includes an example applied to the aerostructural design workflow.
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4.4 AP 1.3 Referenzfliigel und Gesamtflugzeug mit
Basistechnologien

Die Entwurfsarbeiten des Referenzflugzeugs mit hochgestrecktem Fliigel wurden erfolgreich
abgeschlossen. Dabei wurde ein Prozess zur multidisziplindren Optimierung des Fliigels in
Kombination mit einem inversen Verfahren fiir den dreidimensionalen aerodynamischen Fliigel-
entwurf eingesetzt. Durch die Anpassung der Profilgeometrien und der Verwindungsverteilung
erfiillt der Entwurf nun die Auftriebsanforderungen im Niedergeschwindigkeitsbereich und
erreicht den geforderten Abstand zur transsonischen Schiittelgrenze (buffet margin). Mit dem
multidisziplindren Fliigelentwurf wurde ein optimaler Kompromiss aus Flugleistung im Reise-
flug und Strukturmasse erzielt, welcher zum geringsten, auf die Transportarbeit bezogenen,
Kraftstoffverbrauch fiihrt. In den folgenden Abschnitten werden die Ergebnisse der Evaluierung
des Gesamtflugzeugs mit hochgestrecktem Fliigel im Detail vorgestellt.

4.4.1 Referenzflugzeug in konventioneller Technologie

Das Basisreferenzflugzeug ist, im Gegensatz zur hochgesteckten Referenz in Abschnitt Refe-
renzflugzeug mit hochgestrecktem Fliigel (HARW) , ein Langstreckenflugzeug mit gewohnlicher
Fliigelstreckung. Im Verbundvorhaben INTELWI kommt ein Nachentwurf der Referenzkonfigu-
ration aus dem DLR-Projekt oLAF [38] zum Einsatz. Diese Konfiguration hat als Basisreferenz-
flugzeug mit gewohnlicher Fliigelstreckung zwei Funktionen: Die Abschitzung der Auswirkung
des hochgestreckten Fliigels und, als zeitnah verfiigbare Referenz, das Testen der Schnittstel-
len der Software-Tools. In Tabelle 4.6 sind die wesentlichen Entwurfsanforderungen (TLARS)
aufgefiihrt. Neben den Werten der Entwurfsmission in der Tabelle 4.8 sind noch drei weitere
Bewertungsmissionen mit jeweiliger Gewichtung definiert.

TLAR Bezeichnung Wert
Masse pro Passgier mpax 115kg
PAX Economy Class npAx 270
Design Payload mp 31000kg
Maximale Payload MP max 34000kg
Design Reichweite R 6000NM
Design Machzahl Ma 0.83

Tabelle 4.6: Grundlegende TLARs fiir die Referenzkonfiguration.

Die finale Basiskonfiguration des Referenzflugzeugs mit gewohnlicher Streckung wurde fiir
INTELWI bereitgestellt. Bild 4.20 zeigt den Entwurf in isometrischer Ansicht. Damit ist der
Vorentwurf fiir diese Konfiguration abgeschlossen.

Zusitzlich zum Entwurf und den Daten der Auslegungsmission wurden Missionsdaten fiir
Off-Design-Punkte zur weiteren Analyse der Wirtschaftlichkeit erzeugt und im Projekt be-
reitgestellt. Dazu gehoren insbesondere alle Punkte des Nutzlast-Reichweiten-Diagramms fiir
die Auslegungsmachzahl von Ma = 0.83 sowie eine hohere Machzahl von Ma = 0.85. Auch
wurde die Auslastung (Nutzlast) jeweils einmal mit 100% und einmal mit 70 % betrachtet.
So ergaben sich insgesamt vier Datenreihen. Die wesentlichen Ausgangsparameter sind der
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Bild 4.20: Isometrische Ansicht des Referenzflugzeug aus dem Vorentwurf.

Treibstoffverbrauch und die Missionsdauer. Bild 4.21 zeigt die zugehorigen Daten aus den
Nutzlast-Reichweiten-Diagrammen.
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Bild 4.21: Off-Design Missionsdaten fiir das Referenzflugzeug.

4.4.2 Referenzflugzeug mit hochgestrecktem Fliigel (HARW)

Das Referenzflugzeug stellt eine konventionelle Flugzeugkonfiguration eines Langstreckenver-
kehrsflugzeugs dar. Dabei ist der Rumpfquerschnitt elliptisch und der Fliigel ist als Tiefdecker
angeordnet. Die Mantelstromtriebwerke mit hohem Nebenstromverhéltnis sind in Unterfliigelan-
ordnung positioniert. Das Leitwerk ist konventionell ausgefiihrt und das Hauptfahrwerk ist am
Fliigel angebracht.

Im Verbundvorhaben INTELWTI ist ein hochgestreckter, last-geregelter, ultra-effizienter und
intelligenter Fliigel Gegenstand der Untersuchungen. Fiir den Entwurf des Fliigels bilden die
Zulassungsvorschriften CS-25/FAR 25 die Grundlage.

In Tabelle 4.7 wird ein Uberblick iiber die gewihlten Flugbereichsgrenzen gegeben. Dabei
wurden die entsprechenden Werte vom DLR-Projekt oLAF [38] iibernommen. Die angegebenen
Werte dienen als Vorgaben fiir die Auslegung und Dimensionierung des Flugzeugs. Basierend
auf den gewihlten Flugbereichsgrenzen erfolgt die Definition der dimensionierenden Lastfélle
fiir den Entwurf und die Optimierung des Fliigels.
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Maximale Flughohe Hyox FL 410 =12500m
Maximale zulédssige operative Mach-Zahl im Reiseflug Mayo 0.86
Maximale zuldssige operative Geschwindigkeit im Reiseflug Vecas = Vmo,cas  330kn = 170m /s
Maximale zuldssige Mach-Zahl im Bahnneigungsflug Map 0.93
Maximale zulédssige Geschwindigkeit im Bahnneigungsflug Vb cas 365kn = 188m/s
Maximal zuldssiges Lastvielfaches im Manoverflug Nmax +2.5
Minimal zuldssiges Lastvielfaches im Manoverflug Nunin -1.0

Tabelle 4.7: Flugbereichsgrenzen fiir die Fliigeloptimierung.

Als Zielfunktion fiir den Entwurf und die Optimierung des Fliigels wird die Minimierung des
kombinierten Kraftstoffverbrauchs verwendet. Dabei resultiert der kombinierte Kraftstoffver-
brauch aus drei unterschiedlichen Flugmissionen (,,multi-mission design‘‘). Unter Kraftstoffver-
brauch wird hier die in der entsprechenden Flugmission benétigte und auf die Reichweite und
Nutzlast bezogene Kraftstoffmasse mg /(R mp) verstanden. Diese Zielsetzung entspricht auch
dem in der ,,Vision 2020% [1, 2] und ,,Flightpath 2050* [3] formulierten Ziel der europidischen
Luftfahrtforschung die CO,-Emissionen bezogen auf den Passagierkilometer zu reduzieren. Da-
bei werden die Kraftstoffverbrauche der betrachteten Flugmissionen unterschiedlich gewichtet:

F (%) Zng( nr )i 4.2)

Rmp

Die Gewichtung orientiert sich dabei an der erwarteten relativen Haufigkeit der Flugmissionen
im Flugbetrieb. In Tabelle 4.8 wird ein Uberblick iiber die verwendeten Flugmissionen und ihrer
Gewichtung gegeben.

Bewertungs-
Bewertung- mission Entwurfs-
mission mit hoherer mission
Fluggeschwindigkeit
Mach-Zahl im Reiseflug Ma 0.83 0.85 0.83
. . . . . 4000nm 4000nm 6000nm
Reichweite (Missionsreichweite) R = Ri» +Ry3+ R34 7408 km 7408 km 11112km
Minimale Nutzlast mp,min - - 31000kg
Nutzlast mp 40800kg 40800kg -
Gewichtung wi 0.6 0.2 0.2

Tabelle 4.8: Verwendete Flugmissionen und deren Gewichtung.

Die Mach-Zahl im Reiseflug entspricht bei der Bewertungs- und Entwurfsmission der Ent-
wurfsmachzahl des Airbus A330neo, welcher ein typisches Langstreckenverkehrsflugzeug dar-
stellt. Die Nutzlast der Bewertungsmission wurde aus der maximalen Nutzlast und einem
Auslastungsfaktor von 0.85 bestimmt. Fiir die Reichweite der Bewertungsmission wurde ein
typischer Wert von R = 4000 nm fiir ein Langstreckenverkehrsflugzeug gewihlt.
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Fiir das Referenzflugzeug mit hochgestrecktem Fliigel (HARW) wurde die Entwurfs-Machzahl
und die Flachenbelastung von der Forschungskonfiguration Airbus XRF1 iibernommen. Dabei
stellt diese Forschungskonfiguration einen Entwurfsschritt ausgehend vom Airbus A330 dar,
welcher nach einer neuen Ausrichtung des Entwurfsanforderungen zum Airbus A350 fiihrte.
Durch geringere Anforderungen an die Reichweite wird gegeniiber dem Airbus A350-900 eine
deutlich geringere maximale Startmasse bei einer dhnlichen Nutzlast erreicht. Davon ausgehend
kann eine deutlich groflere Fliigelstreckung innerhalb der Spannweitenbegrenzung von 65 m
(FAA Group V, ICAO Code E) in der Gréenordnung von 12.4 erreicht werden. Die zugrunde-
liegenden Flugzeugdaten sind in Tabelle 4.9 zusammengefasst. Mit diesen Vorgaben erfolgt der
multidisziplindre Fliigelentwurf fiir das Referenzflugzeug mit hochgestrecktem Fliigel (HARW).

Flugzeugkonfiguration Airbus Airbus Referenz
XRF1 A350-900 INTELWI-HARW
Maximale Startmasse myro 245t 280t 220t
Entwurfsmission R 6500nm 8100nm 6000nm
mp 31700kg 30874kg ~ 31000kg
Entwurfs-Machzahl Ma 0.83 0.85 0.83
Pfeilwinkel Vorderkante OLE 32° 35° 32°
Flichenbelastung myro/S 650kgm=2  630kgm 2 650kgm—2
Fliigelfliche Sw 376.2m? 442 m? ~ 338.5m?
Spannweite b 58m 64.75m 64.8m
Streckung A =0b%/S 8.9 95 ~12.4

Tabelle 4.9: Airbus Flugzeuge im Vergleich zur Referenz mit hochgestrecktem Fliigel (HARW).

Parametrisierung des hochgestreckten Fliigels Fiir die Parametrisierung des Flugzeugs
wird eine zentrale Geometriebeschreibung im CPACS-Format gewihlt. Dabei steht CPACS fiir
,,Common Parametric Aircraft Configuration Schema* (CPACS) [39]. Das CPACS-Format basiert
auf der weit verbreiteten ,,Extensible Markup Language* (XML) und ist somit hierarchisch
aufgebaut und visuell lesbar.

Die Verwendung des CPACS-Formats erlaubt eine generische und vollstindig parametrische
Beschreibung des Flugzeugs. In CPACS wird eine auf Profilschnitten basierende Geometrie-
beschreibung verwendet, welche fiir die Simulationsverfahren im Konzeptentwurf entwickelt
wurde.

Die parametrische Flugzeugbeschreibung in CPACS beinhaltet neben der Beschreibung der
AuBengeometrie auch eine Beschreibung der zugehorigen Innengeometrie. In CPACS erfolgt
die Beschreibung der Innengeometrie basierend auf der Aulengeometrie. Dies beinhaltet zum
Beispiel die Anordnung der Holme, Rippen und Versteifungselemente (Stringer).

Die hier verwendeten Entwurfsparameter unterscheiden sich von den in der CPACS-
Beschreibung verfiigbaren Parametern. Hier werden Programmroutinen eingesetzt, welche aus
den gewdhlten Entwurfsparametern die Werte der CPACS-Parameter berechnen. Dies beinhal-
tet auch die erforderlichen Funktionalititen zur Kontrolle und Einhaltung von geometrischen
Nebenbedingungen.

Der Grundriss des Fliigels wird als Vierfachtrapezfliigel aus 15 Profilschnitten (hier ana-
log zu CPACS als Sektionen bezeichnet) modelliert. Dabei wird das dulere Fliigeltrapez zur

49



4 Ergebnisse
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Bild 4.22: Darstellung der verwendeten Fliigelsektionen und Definition der
gewihlten Geometrieparameter.

geometrischen Beschreibung der Fliigelspitze verwendet. In jeder der 15 Sektionen wird die
Profilgeometrie vorgegeben. Als geometrische Parameter werden die Fliigelflache, die Streckung,
die Zuspitzungen von Innenfliigel, mittlerem Fliigelbereich, Aulenfliigel und Fliigelspitze, der
Pfeilwinkel der Vorderkante im Innenfliigel- und AuBenfliigelbereich und die Profildicken- und
Verwindungsverteilung gewihlt. In Bild 4.22 sind die verwendeten Fliigelsektionen und die
Definition der gewihlten Entwurfsparameter des parametrischen Simulationsmodells angegeben.

Ausgehend von Fliigelflache, der Streckung, den Zuspitzungen, den Pfeilwinkeln an der Vor-
derkante, der V-Stellung und der Verwindungsverteilung werden die Vorder- und Hinterkanten
durch NURBS-Kurven modelliert. Die zugehorigen Kontrollpunkte resultieren aus den Vorder-
und Hinterkantenpunkten der Fliigelsektionen, welche iterativ an die vorgegebene Verwindungs-
verteilung angepasst werden. In Bild 4.23 werden die zur Modellierung des Fliigelgrundrisses
verwendeten NURBS-Kurven fiir das Referenzflugzeug dargestellt.

Mit der Verwendung von NURBS-Kurven fiir die Vorder- und Hinterkante des Fliigels wird
ein flieBender Ubergang an den Segmentgrenzen erreicht. Die Geometrie der NURBS-Kurven
wird anschlieend auf die geometrische Beschreibung im CPACS-Format iibertragen. Wesent-
licher Bestandteil ist hier die Nutzung der Fithrungskurven, welche optional zur detaillierten
geometrischen Beschreibung der Segmente eingesetzt werden konnen. Das hier verwendete
Simulationsmodell wurde schon zu Projektbeginn mit jeweils einem zusétzlichen Kontrollpunkt
zur Beschreibung der Geometrie an der Vorder- und Hinterkante eines Fliigelsegments aufgebaut.
Somit konnten die hier beschriebenen Erweiterungen in der Fliigelparametrisierung direkt auf
das Simulationsmodell fiir die aerodynamische Simulation iibertragen werden.

In Bild 4.24 wird die Parametrisierung der Verwindungs- und der Dickenverteilung mit
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Geometrieparameter Bezeichnung Referenz
INTELWI-HARW

Fliigelfliche S 338.495m>
Streckung A 12.406
Bezugsfliigeltiefe CMAC 7.32m
Kinkposition Innenfliigel Ne 0.3175
Kinkposition Auflenfliigel Mo 0.6639
Zuspitzung Innenfliigel As )2 0.4786
Zuspitzung mittlerer Fliigelbereich Ao /6 0.5262
Zuspitzung AuBenfliigel A11)9 0.5533
Zuspitzung Flugelspitze Ais/11 0.2835
Vorderkantenpfeilwinkel Innenfliigel PLE6/2 37.4°
Vorderkantenpfeilwinkel AuBlenfliigel OLE11/6 32.0°
Vorderholmposition zentraler Fliigelkasten (xrs/c), 0.200
Vorderholmposition Innenfliigel (xrs/c)g 0.160
Vorderholmposition AuBenfliigel (xrs/c)1y 0.200
Vorderholmposition Fliigelspitze (xrs/c)is 0.200
Mittelholmposition Innenfliigel (xms/¢), 0.425
Mittelholmposition AuBenfliigel (xms/c)g 0.420
Hinterholmposition zentraler Fliigelkasten (xrs/C)y 0.650
Hinterholmposition Innenfliigel (xrs/C)g 0.680
Hinterholmposition mittlerer Fliigelbereich (xrs/C)y 0.620
Hinterholmposition Aufienfliigel (xrs/C) 1y 0.600
Hinterholmposition Fliigelspitze (xrs/¢)ys 0.600

Tabelle 4.10: Geometrieparameter zur Beschreibung des Fliigelgrundrisses.

NURBS-Kurven fiir das Referenzflugzeug dargestellt. Ausgehend von den Fliigelsektionen fiir
die eine Vorgabe durch einen Entwurfsparameter entsprechend Bild 4.22 erfolgt, wird jeweils
eine NURBS-Kurve fiir die spannweitige Verwindungs- und relative Profildickenverteilung
bestimmt. Fiir die anderen Fliigelsektionen werden die Werte aus dem Verlauf der NURBS-
Kurve entnommen und auf die Fliigelgeometrie iibertragen.

Die Einhaltung der geometrischen Randbedingungen fiir die Integration der Steuerflichen und
des Fahrwerks erfolgt nach der Bestimmung der Fliigelgeometrie durch ein iterativen Vorgehen.

In Bild 4.22 sind die verwendeten Fliigelsektionen und die Definition der gewéhlten Geometrie-
parameter angegeben. Ein Uberblick iiber die Geometrieparameter wird in Tabelle 4.10 gegeben.
Die Profile des Rumpfes werden vorerst nicht parametrisiert, sondern als dimensionslose Pro-
filkoordinaten direkt von der im DLR-Projekt oLAF entwickelten Referenzkonfiguration [38]
ibernommen.

Fiir die Parametrisierung der Fliigelprofile wird die CST-Parametrisierungsmethode von Kul-
fan [40], [41] ausgewahlt. Bei der klassischen CST-Parametrisierungsmethode werden Bernstein-
Polynome fiir die ,,Shape Function* verwendet. Um lokale Details der Profilkontur aufzuldsen,
wird dabei eine hohen Anzahl an Parametern bendtigt. Dies ist auf die dquidistanten Wirk-
bereiche der Bernstein-Polynome zuriickzufiihren. Hier wird deshalb eine Erweiterung der
CST-Parametrisierungsmethode eingesetzt, welche NURBS-Kurven als ,,Shape Function* ver-
wendet. Die entsprechende Methode wird in [42] beschrieben. Durch diese Erweiterung konnen
auch lokale Details mit einer deutlich geringeren Anzahl an Parametern beschrieben werden.
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Bild 4.23: Parametrisierung des Fliigelgrundrisses mit NURBS-Kurven an der Vorder- und

Hinterkante.
T = = —
g S g g
6 k> o = 0.16r =
A < S %8 3
5 @ = o ﬁ »n = |72}
b .8 = Q9 S ° —
L 4T 2 8 @ % 0.14F = =
£ 3F A £ Oé ) 2 £ o ,5 n
@ 2 o wn X~ E —
Q = O = =
2F s Z 0.12F & kS 28
(L n <5 =
2 @
oF 0.1F
1002 04 _06 08 1 0 0z 04 _06 08 |
Ll n
(a) Parametrisierung der Verwindungs- (b) Parametrisierung der Dickenverteilung
verteilung mit einer NURBS-Kurve mit einer NURBS-Kurve ausgehend
ausgehend von einer Vorgabe der Ver- von einer Vorgabe der relativen Pro-
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Bild 4.24: Parametrisierung der Verwindungsverteilung und der relativen Profildickenverteilung
beim Referenzflugzeug.

Die CST-Methode beschreibt die Profilober- (Index us) und Profilunterseite (Index /s) mit den
Gleichungen 4.3 und 4.4.

s 03§+ <Zﬂ) al 4.3)
C C us C
Do s+ (FE) 2 (44)
C C Is C
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Hierbei ist C?_‘S die sogenannte ,,Class Function®. Sie wird fiir Profilgeometrien mit runder
Nase und spitzer Hinterkante in Gleichung 4.5 angegeben.

("

Die mit ,,Shape Function* bezeichneten Ausdriicke S, und S;; beschreiben den Verlauf der
Profilkontur. Auf eine Unterscheidung von Profilober- und Profilunterseite soll in der folgen-
den Beschreibung verzichtet werden, um die Lesbarkeit zu verbessern. Die hier verwendete
»Shape Function* setzt sich entsprechend Gleichung 4.6 aus zwei Anteilen zusammen.

0.
i)

S

X . X ..
S(”) = SBernstein <Z> +SNURBS,z(”> mit z = SNURBS,x(”) fir ue [07 1] (4.6)

Der ersten Anteil entspricht der klassischen CST-Parametrisierungsmethode von Kulfan [40],
[41] mit der Verwendung von Bernstein-Polynomen. Dieser wird hier um einen zweiten An-
teil erweitert, welcher eine ,,Non-Uniform Rational B-Splines“-Kurve (NURBS) verwendet.
Mit diesem Ansatz konnen beide Anteile unabhéngig und zusammen verwendet werden. Die
Bernstein-Polynome eignen sich besonders fiir die globale Geometriebeschreibung mit einer
geringen Anzahl von Parametern. Mit der NURBS-Kurve kénnen auch lokale Details der Profil-
geometrie mit einer geringen Anzahl an Parametern beschrieben werden. Auf eine Beschreibung
der NURBS-Kurven soll an dieser Stelle verzichtet werden und auf die Literatur z.B. von Piegl
und Tiller [43] verwiesen werden.

In Bild 4.25 werden ein transsonisches Profil und die zugehorige ,,Shape Function* gezeigt.
Dabei wird die ,,Shape Function® mit jeweils 12 Kontrollpunkten fiir die Profilober- bzw. Unter-
seite unter der jeweiligen Verwendung einer B-Spline-Kurve vom Grad p = 4 parametrisiert. Mit
dieser relativ geringen Anzahl an Parametern konnen die lokalen Details der ,,Shape Function
im Bereich der Profilnase und der Hinterkante sehr gut wiedergegeben werden.

04r
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Bild 4.25: Mit 2 - 12 B-Spline-Kontrollpunkten parametrisiertes transsonisches Profil.

Fiir die Variation der relativen Profildicken am Tragfliigel kommt eine Skalierung der Profilko-
ordinaten in z-Richtung zum Einsatz. Dies ist mit einer geringen Anderung der Profilwlbung
verbunden, welche hier aufgrund der geringen Werte akzeptiert wird.
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Fiir die parametrische Beschreibung der Innengeometrie des Fliigels wird das CPACS-Format
verwendet. Im CPACS-Format sind die Holmlagen, die Rippenpositionierung und deren Ausrich-
tung und die Tankregionen parametrisch vorzugeben.
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(a) Integration der Steuerflichen. (b) Integration des Fahrwerks.

Bild 4.26: Geometrische Nebenbedingungen.

Fiir den Fliigel kann die Fliigelfliche als geometrische Nebenbedingung vorgegeben wer-
den. Die Einhaltung der geometrischen Nebenbedingungen erfolgt dabei mit einem iterativen
Vorgehen.

Die geometrischen Nebenbedingungen beinhalten die Beschriankung der duf8eren Abmessun-
gen, die Sicherstellung von Stabilitit und Steuerbarkeit und die Integration von Fliigelkasten,
Fahrwerk und Steuerflichen in den Fliigel. Dabei erfolgt die Positionierung des Fliigels, des
Hohen- und Seitenleitwerks unter der Nebenbedingung einer jeweils konstanten x-Position des
geometrischen Neutralpunkts. Fiir die Dimensionierung des Leitwerks wird entsprechend den
Ausfiihrungen im Projektbericht [42] eine einfache Methode aus dem Konzeptentwurf, welche
auf konstanten Volumenfaktoren basiert, verwendet.

In Bild 4.26a werden die geometrische Nebenbedingungen des Fliigels dargestellt. Dies
beinhaltet die Beschrinkung der Spannweite, um entsprechend der Kategorie des Luftfahr-
zeugs eine Konformitit zur Flughafeninfrastruktur zu gewihrleisten. Weiterhin ist geniigend
Bauraum fiir die Aktuatoren der Steuerflichen und das Hauptfahrwerk mit dem zugehorigen
Fahrwerkstriager vorzusehen. Die x-Position des Radaufstandspunkts des Hauptfahrwerks relativ
zur Bezugsfliigeltiefe ist durch den zuldssigen Schwerpunktbereich festgelegt. Die Lagerung
des Hauptfahrwerkbeins erfolgt in der Regel zwischen Hinterholm und Fahrwerkstridger. Durch
die Neigung der Achse des Hauptfahrwerkbeins wird ein Versatz in x-Richtung zwischen der
Lagerung des Hauptfahrwerkbeins und des Radaufstandspunkts erreicht. Diese Neigung der
Achse des Hauptfahrwerkbeins ist aufgrund einer moglichst einfachen Hauptfahrwerksgeometrie
und geringen Fahrwerksmasse auf kleine Winkel zu begrenzen. Weiterhin ist geniigend Raum fiir
das Hauptfahrwerk im eingefahrenen Zustand vorzusehen. Dabei ist auch auf geniigend Bauraum
fiir den zentralen Lingstrager des Rumpfes zu achten, welcher in der Symmetrieebene verlauft.
Weitere geometrische Nebenbedingungen, welche die Integration des Fahrwerks betreffen, sind
in Bild 4.26b dargestellt. Diese Bedingungen ermdoglichen ein sicheres Rollen am Boden und
gewihrleisten die benotigten Bodenabstinde von Rumpf, Fliigel und Triebwerk bei Start und
Landung.
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. . . . Referenz
Geometrische Nebenbedingung Bezeichnung Wertebereich INTELWI-HARW
Spannweite (mit Klappfliigel bis 71.8 m) b 52m bis 65m 64.80m
Schwerpunktlage XCoG 32% bis 40% cpyac 32 % bis 40 % cpiac
Nutzbares Tankvolumen \%a VF 2 VEreq 110.3m3
Spurweite Hauptfahrwerk 2 ymG 10.0m bis 13.0m 12.2m
Belastung des Bugfahrwerks Fng/(mg) 5% bis 20 % 5.2%
Umkippwinkel beim Rollen Trp > 15° 16.3°
Umkippwinkel bei Kurvenfahrt mit 0.5g Tor < 63° 40.2°
Rotierwinkel beim Start aro > 10° 10.5°
Rotierwinkel beim Aufsetzen des Rumpthecks orp >11° 11.1°
Maximal zulédssiger Hingewinkel (Landung) OyL 7° 7°
Abstand des Rumpfhecks zur Startbahn (Start) hre >0.25m 0.25m
Abstand der Fliigelspitze zur Startbahn (Landung) hwc > 0.40m 4.28m
Abstand des Triebwerks zur Startbahn (Landung) hec >0.40m 0.69m
Abstand des Triebwerks zur Startbahn bei

> 0. .
eingeknicktem Bugfahrwerk (Landung) hwpec 20.10m 0.40m
Position Radaufstandspunkt Hauptfahrwerk MG 60 % cpyac 60 % cpac
Nachlaufwinkel Hauptfahrwerksbein 01 o o
(ausgefahrener Zustand) TCas 837 bis 90 83.6
Abstand der Landeklappe zum Fahrwerkstriger ASEiap/sB >0.2m 0.34m
Abstand des Hauptfahrwerks zum .
zentralen Fliigelkasten Asma/cws 1.9m bis 2.9m 2.35m
Abstand des Hauptfahrwerks zum Hinterholm AsyG/rs 0.6m bis 1.6m 1.0m
Abstand des Hauptfahrwerks zur Symmetrieebene ASMG/Sym 1.4mbis 1.6m 1.5m
Konstante Klappentiefe im Innenfliigelbereich CF,in konst. 1.15m
Abstand des Hinterholm zur Landeklappe ASF1ap/RS > 0.065 cyac 0.067 cprac
Abstand des Hinterholm zum Querruder Asi1/rs > 0.040 cprac 0.040 cprac
Abstand des Hinterholm zur Steuerfliche am AsT,»p /RS > 0.010 cpac 0.010 cppac
Winglet
Geometrischer Neutralpunkt Fliigel Xac,w konst . 32.60m
Volumenfaktor Hohenleitwerk CVHTP 0.850 0.850
Streckung Hohenleitwerk Agrp konst. 4.996
Geometrischer Neutralpunkt Hohenleitwerk XAC,HTP konst. 64.14m
Volumenfaktor Seitenleitwerk CV.VTP 0.075 0.075
Streckung Seitenleitwerk Ayrp konst . 1.538
Geometrischer Neutralpunkt Seitenleitwerk XAC,VTP konst . 62.77m
Rumpflinge Lrus konst. 67.78m
Rumpfbreite WFus konst. 6.05m
Rumpfthohe hEus konst. 6.17m
Triebwerksdurchmesser dEng konst. 4,18 m
Triebwerkslédnge: lEng konst. 6.54m

Tabelle 4.11: Geometrische Nebenbedingungen des Referenzflugzeugs.

Dartiiber hinaus wird das im Fliigelkasten fiir den Kraftstoff zur Verfiigung stehende Tank-
volumen VF berechnet und mit dem fiir die betrachteten Flugmissionen benétigten Kraftstoff-
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volumen V.4 verglichen. Dabei wird angenommen, dass 85 % des Innenvolumens fiir den in
der Flugmission nutzbaren Kraftstoff zur Verfiigung steht. Der Schwerpunktbereich wurde auf
0.32 < xco6/cmac < 0.40 festgelegt, um moglichst viele Beladungszustinde abzudecken und
gleichzeitig gute Flugeigenschaften im Hinblick auf Stabilitdt und Steuerbarkeit zu ermdglichen.
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Bild 4.27: Referenzflugzeug mit hochgestrecktem Fliigel (HARW).

Ein Uberblick iiber die geometrischen Nebenbedingungen des Referenzflugzeugs wird in
Tabelle 4.11 gegeben. Dies beinhaltet auch die Angabe der dufleren Abmessungen von Rumpf
und Triebwerk. Die Rumpfgeometrie wurde fiir eine dem Airbus A350-900 entsprechende
Nutzlast entworfen und die Triebwerksgeometrie entspricht einem Entwurf fiir ein dreiwelliges
Turbofan-Triebwerk mit Getriebe und hohem Nebenstromverhiltnis der kommenden Generation.

Unter Verwendung der beschriebene Parametrisierung des Fliigels und der geometrischen
Nebenbedingungen wurde ein FliigelgrundriB fiir das Referenzflugzeug mit hochgestreckten
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Fliigel bestimmt. Dabei wurden Methoden der Versuchsplanung fiir die systematische Variation
der Geometrie des Fliigelgrundrisses unter Beriicksichtigung der geometrischen Nebenbedin-
gungen eingesetzt. Von den gefundenen Geometrien des Fliigelgrundrisses wurde ein geeigneter
Grundriss ausgewihlt, welcher einen moglichst groBen Fliigelkasten und geniigend Freiraum fiir
ein Triebwerk mit Getriebefan der kommenden Generation aufweist. In Bild 4.27 wird die Drei-
seitenansicht des Referenzflugzeugs mit hochgestrecktem Fliigel (HARW) dargestellt. Dieses
Referenzflugzeug mit dem hochgestreckten Tragfliigel bildet die Basis fiir die Forschungsarbeiten
am last-geregelten, ultra-effzienten, intelligenten Fliigel im Verbundvorhaben INTELWI.

Parametrische CFD-Netzgenerierung Im Rahmen der Gesamtflugzeugoptimierung durch
Hi-Fi basierte MDO-Prozesse ist die parametrische CFD Netz Erzeugung ein wichtiger Baustein
der Prozesskette. Da sich die Form der Flugzeugeometrie in jedem Optimierungsschritt dndert
und zudem eine Fliigeldeformation unter aerodynamischer Last eintritt, muss dass CFD Rechen-
netz diesen Anderungen jeweils angepasst werden. Kleinere Deformationen lassen sich i.d.R.
effektiv liber Netzdeformationstechniken abbilden. Fiir groBere Deformationen sowie relative
Lageinderungen von Baugruppen ist eine Neuvernetzung erforderlich.

Derin AP 1.3 eingesetzte MDO-Prozess [44] wird fiir die gekoppelte Aero-Struktur-Simulation
von Fliigel-Rumpf-Triebwerks Konfigurationen erweitert. Teil dieser Erweiterung ist die hier be-
schriebene Anpassung der automatischen, parametrischen Netzerzeugung. Diese erfasst folgende
Punkte:

e Erweiterung eines bestehenden Prozesses zur Erzeugung von strukturierten Oberflichen-
flachenetzen fiir Fliigel-Rumpf-Durchflussgondel Konfigurationen
e Ausgabe des Oberflichennetzes im NASTRAN bulk data format *.bdf

e Automatische Volumennetzerzeugung fiir den Stromungsloser TAU

Fiir die Anwendung im MDO Prozess stellt sich eine Reihe von Anforderungen an den
Netzgenerierungsprozess. Diese sind:

Automatisierung/Steuerung durch den MDO-Prozess

Geringe Laufzeit der Netzerzeugung

Hohe Robustheit

Steuerbarkeit der Netzauflosung durch den Nutzer

moglichst gleichbleibende Netzqualitit bei Geometrieverinderungen

Erhaltung der bestehenden Namenskonvention fiir Oberflichenmarker (boundary mapping)
Modularitét

Fiir die Netzerzeugung wird die komerzielle Software Pointwise V18R4 eingesetzt [45].
Ausgangspunkt ist die vom parametrischen CAD-Modell erstellte Oberflichendefinition der
Konfiguration im IGES-Format. Die automatisierte Netzgenerierung erfolgt iiber Steuerskripte,
die in der Pointwise eigenen, objektorientierten Skriptsprache glyph2 geschrieben wurden. Ein
Top-level Skript steuert den Ablauf der einzelnen, aufeinander aufbauenden Arbeitsschritte.
Zunichst erfolgt die Erstellung der Oberflachennetze fiir alle Korperoberflichen. Hierzu werden
Punkteverteilungen auf den Randkurven der CAD-Panele generiert. Diese werden im Anschluss
fiir die Definition strukturierter Oberflachennetze auf den CAD-Flichen verwendet. Die Netzauf-
16sung ldsst sich iiber entsprechende, im Skript anzugebende Parameter steuern. Die konsequente
Benamung aller Kurven und Flichen aus dem CAD-Modell wird bei der Netzgenerierung fortge-

57



4 Ergebnisse

setzt. Jedes neu erzeugte Element muss entsprechend benamt werden und einen konsistenten,
parametrischen Netzgenerierungsprozess sicherzustellen.
Bild 4.28 zeigt verschiedene Ansichten des so erzeugten, strukturierten Oberflachennetzes.

(a) Halbmodell und Symmetrieebene (b) Triebwerk und Fliigel-Rumpf Bereich

(c) Wing-Tip (d) Durchflussgondel (Schnitt)

Bild 4.28: CFD Oberflachennetz, Detailansichten

Die Erzeugung des Volumennetzes baut auf dem strukturierten Oberflachennetz auf. Hierbei
wird ein hybrider Netzgenerierungsansatz verwendet. Gegeniiber rein block-strukturierten Netzen
ist mit diesem Ansatz eine Vernetzung mit wesentlich geringeren Knotenpunktzahlen moglich,
was den Rechenzeitanforderungen im MDO-Prozess Rechnung trédgt. Die Volumennetzerzeu-
gung erfolgt im zwei Schritten. Zunéchst wird mittels eines Extrusionsverfahrens der wandnahe
Bereich strukturiert vernetzt. Das Extrusionsverfahren stellt eine hohe Netzqualitit sicher und
ermoglicht eine gute Kontrolle des Zellwachstums. Im Bereich der Fliigel-Rumpf Verschneidung
wird zusitzlich ein strukturierter Ubergangsblock zwischen dem extrudierten Fliigel- und dem
Rumpfnetz eingefiigt. Somit sind simtliche wandnahen Bereiche qualitativ hochwertig voll-
strukturiert vernetzt. Topologisch handelt es sich bei den strukturierten Bereichen um O-Netze.
Im zweiten Schritt der Volumenvernetzung wird das ,,advancing front*“-Verfahren 7-REX [46]
verwendet. Dieses ermdglicht eine Weiterfithrung strukturierter Netze in das Feld, wo dieses
moglich und erwiinscht ist. Dort wo die lokale Qualitit der Hexaeder degradiert oder die Kollision
von Netzfronten auftritt, wird automatisch auf ein Verfahren zur Erzeugung isotroper, unstruktu-
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rierter Tetraederzellen umgeschaltet. Die in Bild 4.29 gezeigten Schnitte durch das Volumennetz
verdeutlichen dieses Verhalten. Man erkennt, dass im Bereich der Fliigel-Rumpf-Verschneidung
der wandnahe vollstrukturierte Bereich erhalten bleibt.
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(a) Halbmodell und Symmetrieebene (b) Triebwerk und Fliigel-Rumpf Bereich

Bild 4.29: CFD Oberflichennetz, Detailansichten

Die Auflosung des in Bild 4.29 gezeigten Beispiels betriigt 3,3E6 Knotenpunkte. Die Laufzei-
ten zur Erzeugung dieses Testfalls betragen ca. 120s fiir das Oberflichennetz und 220s fiir das
Volumennetz (Workstation, 1 CPU-Kern). Diese verhéltnisméfig kurzen Laufzeiten ermoglichen
eine Neuvernetzung im Rahmen des MDO-Prozesses mit gleichbleibender Qualitit.

Aufbau von CAD-ROMs Der Aufbau von CAD-ROMs entfillt, da die in AP 2.1 genutzten
Entwurfsmethoden entsprechend den Ausfithrungen im folgenden Abschnitt angepasst wurden.

Adaptierte Prozesskette fiir die High-Fidelity Optimierung Die in AP 2.1 fiir die Ent-
wicklung der hochgestreckten Konfiguration mit und ohne aktive Lastabminderung eingesetzten
Methoden wurden in Absprache mit dem Verbundfiihrer angepasst. Entgegen der urspriinglichen
Planung kommt kein gradientenbasiertes Optimierungsverfahren zum Einsatz, weil diese Metho-
de noch nicht vollstindig einsatzbereit ist. Um dennoch die Projektziele zu erreichen, wurde der
Entwurf unter Einsatz der bestehenden MDO-Prozesskette in Kombination mit dem inversen
3D-Entwurfsverfahren [47] durchgefiihrt. Hierbei blieb der Gesamtumfang der Arbeiten gegen-
iber der urspriinglichen Planung unverédndert. Der fiir die gradientenbasierte MDO-Prozesskette
erforderliche Aufbau von CAD-ROMs entfiel und wurde durch die Erzeugung von Zieldruckver-
teilungen fiir das inverse Entwurfsverfahren ersetzt. Die iterative Nutzung von MDO-Prozess
und inversem Entwurf erforderte die Entwicklung einer automatisierten Ubertragung der mittels
inversem Entwurf erzeugten Profilgeometrien des Fliigels in das vom MDO-Prozess verwendete
parametrische Format. Bild 4.30 stellt den eingesetzten Prozessablauf dar.
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Bild 4.30: Integration des inversen Entwurfsverfahrens in den MDO-Prozess.

Erste Optimierung der Verwindungsverteilung fiir das Referenzflugzeug mit hoch-
gestrecktem Fliigel (HARW) Fiir die entwickelte Referenzkonfiguration mit hochgestreck-
tem Fliigel [48] wurde eine erste multidisziplindre Mehrpunkt-Optimierung der Verwindungs-
verteilung durchgefiihrt. Hierzu wurde die im Rahmen des DLR-Projektes VicToria von Wun-
derlich entwickelte Prozesskette zur multidiszipldren Fliigeloptimierung [44] eingesetzt. Kern
dieser Prozesskette ist eine parallele statische aeroelastische Analyse fiir mehrere Flugzustinde
mit eingebundener Strukturauslegung fiir Fliigel in Faserverbundbauweise.

Als Zielfunktion der Optimierung wurde der kombinierte Kraftstoffverbrauch gewihlt. Dieser
setzt sich aus drei Reiseflugbetriebspunkten [48] zusammen, die verschiedene Flugmissionen
entsprechend Tabelle 4.8 reprisentieren. Geometrische, aerodynamische sowie flugmechanische
Anforderungen werden in Form von Nebenbedingungen beriicksichtigt. Die Strukturauslegung
des Fliigelkastens stellt einen eigenen Suboptimierungsprozess dar. Dabei erfolgt die automati-
sierte Generierung des Strukturmodells mit dem vom DLR-Institut fiir Faserverbundleichtbau
und Adaptronik entwickelten Programm DELIS. Fiir die Strukturoptimierung kommt das kom-
merzielle Programm HyperSizer® [49]) zum Einsatz. Neben den Betriebspunkten im Reiseflug
werden dimensionierende Manover-Lastfille mit maximalem Lastvielfachen(+42.5g, —1.0g)
sowie ein Fall mit Querruderausschlag betrachtet. Seit kurzem kann zudem ein Landestof3fall
mit vorgegebener Sinkrate mitberiicksichtigt werden (LC4). Tabelle 4.12 fasst die betrachteten
Flugmissionen und die strukturdimensionierenden Manéverlastfille zusammen.

Die Beriicksichtigung von Trimmung und Triebwerksschub erfolgt im MDO-Prozess auf
analytischer Basis und wird in einem eigenen Trimmprozess durchgefiihrt. Hierduch wird eine
rechenintensive iterative Berechnung im Rahmen der Stromungs-Struktur-Kopplung vermieden
und der MDO Prozess beschleunigt.

Als Parameter der Verwindungsoptimierung werden fiinf (spiter acht) spannweitige Fliigel-
sektionen durch den Optimierer angepasst. Wie in Bild 4.31a gezeigt, weist die auf minimalen
Kraftstoffverbrauch optimierte Verwindungsverteilung (rote Kurve) signifikante Anderungen
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Mach-Zahl Flughohe Masse Lastvielfaches Klappen-/Ruder
Ma H m n,
FC1 0.83 10668m  190281kg 1.0 -
Reiseflug FC2 0.85 10668m  192643kg 1.0 -
FC3 0.83 10363m  203655kg 1.0 -
LC1 0.552 Om 220068kg +2.5 -
Lastfille LC2 0.655 3048m  219832kg —1.0 -
LC3 0.552 Om 219750kg +2.0 Querruder 5°, 2°
LC4 0.265 Om 187011kg —-14 Hochauftriebskonfiguration

Tabelle 4.12: Flugmissionen und Lastfélle im MDO Prozess.

gegeiiber der initialen Verwindungsverteilung (schwarze Kurve) auf. Insgesamt ist eine Erho-
hung des Einstellwinkels des Fliigels zu erkennen. Im Aufenfliigelbereich erfolgt ein deutliches
Aufdrehen zu hoheren Verwindungswinkeln. Dies kompensiert die Entlastung des Aussenflii-
gelbereichs in Folge der Biege-Torsions-Kopplung des gepfeilten Fliigels. Fiir den hochge-
streckten, und somit biegeweichen Fliigel (siehe Bild 4.32), ist ein starkes Aufdrehen dieses
Bereichs erforderlich, um eine giinstige Lastverteilung zu erreichen. Die erste Optimierung der
Verwindungsverteilung ergab eine Verbesserung des kombinierten Kraftstoffverbrauchs von
mp/(Rmp) =1.89 x 10~*km ™! auf mp /(R mp) = 1.57 x 10~*km~!. Bedingt durch den insge-
samt hoheren Einstellwinkel des Fliigels betrdgt der Anstellwinkel im Reiseflug (FC1) o¢ = 2.2°
gegeniiber or = 2.9° bei der Ausgangskonfiguration. Die Auflastung des Aussenfliigels verbessert
die Gleitzahl von zuvor L/D = 17.25 auf L/D = 18.45. Jedoch steigt die Betriebsleermasse in
Folge der hoheren Belastung von mog = 117.77t auf mpgp = 118.45t an.
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Bild 4.31: Verwindungsverteilung und relative Profildicken iiber der normierten Spannweite 7.
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Bild 4.32: Deformation des Fliigels bei verschiedenen Lastfillen.

Erste Anpassung der Fliigelprofile mittels inversem 3D-Entwurf Wie in Bild 4.33a
zu erkennen, weist die Druckverteilung des verwindungsoptimierten Fliigels besonders im Innen-
fliigelbereich starke Verdichtungsstof3e auf. Zur Reduktion des Wellenwiderstands mussten die
Fliigelprofile angepasst werden. Eine direkte Optimierung der Profile wire moglich, jedoch ist sie
wegen der mit ihr verbundenen hohen Anzahl von Optimierungsparametern nicht im zeitlichen
Rahmen des Projekts durchfiihrbar. Daher wurde fiir die erforderliche Anpassung der Fliigelpro-
file das inverse, transsonische 3D-Entwurfsverfahren des DLR [47] eingesetzt. Dieses wurde an
den DLR-TAU-Code gekoppelt. Hierdurch konnte, wie in Bild 4.33b gezeigt, eine verbesserte,
widerstandsidrmere Druckverteilung erreicht werden. Man erkennt, dass der Verdichtungsstof3
im Innenfliigelbereich vollstindig eleminiert werden konnte und im Aufenfliigelbereich eine
Reduktion der StoBstirke erreicht wurde. Unter Beibehaltung der spannweitigen Lastverteilung
und der lokalen relativen Profildicken konnte der Gesamtwiderstand um vier ,,drag counts*
reduziert werden. Insgesamt wirkt sich die liberarbeitete Profilierung positiv aus. Die erzielte
Erhohung der Profildicken (siehe Bild 4.31b) wirkt sich positiv auf die Strukturmasse aus. Die
Betriebsleermasse sinkt von zuvor mog = 118.45t auf mpg = 117.76t. Gegeniiber dem Ergebnis
der ersten Optimierung der Verwindungsverteilung sinkt der kombinierte Kraftstoffverbrauch
auf mp /(R mp) = 1.50 x 10~*km ™! (zuvor mp /(R mp) = 1.57 x 10~*km™1)). Bild 4.31a zeigt,
dass dieses Ergebnis bei deutlich kleineren Verwindungswinkeln erreicht wird (blaue Kurve).
Dies wiederum erfordert einen hohen Anstellwinkel im Reiseflug von o = 3.8°.

Zweite Optimierung der Verwindungsverteilung Die Anpassung der Profilierung machte
eine Nachoptimierung der Verwindungsverteilung erforderlich. Als zusitzliche Nebenbedingung
wurde hierbei die Beschrinkung des Anstellwinkels im Reiseflug auf o < 2° eingefiihrt. Diese
Beschrinkung ist fiir die Durchfiihrbarkeit des Kabinenservice erforderlich, da dieser bei den
zuvor gefundenen hoheren Anstellwinkeln nicht moglich ist. Bild 4.34 zeigt die spannweiti-
gen Verteilungen der Zirkulation und des Auftriebsbeiwerts im Reiseflug nach der zweiten
Optimierung. Die gefundene Zirkulationsverteilung y(y) des Fliigels im Reiseflug weist eine
spannweitig weitgehend lineare Charakteristik auf. Am Verlauf des des spannweitigen Auf-
triebsbeiwerts ¢; wird eutlich, dass der mittlere Fliigelbereich au3erhalb der Triebwerksgondel
aerodynamisch am hochsten belastet ist. Dies ist auf die grundrissbedingte geringe Fliigeltiefe
sowie eine nur schwache aeroelastische Entlastung in diesem Bereich zuriickzufiihren. Die
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zugehorige Oberflachendruckverteilung ist Bild 4.33c zu entnehmen. In Folge der Beschriankung
des Anstellwinkels im Reiseflug auf maximal 2° muss der Einstellwinkel des Fliigels erhohrt
werden (siehe Bild 4.31a, griine Kurve). Fiir das gefundene Optimum zeigt sich erneut ein
starkes Aufdrehen des AuBenfliigelbereichs. Der Optimierer nutzt den maximalen Anstellwinkel
im Reiseflug voll aus. Fiir den FC3 betrédgt der Anstellwinkel folglich 2°. Der kombinierte
Kraftstoffverbrauch liegt bei my /(R mp) = 1.55 x 10~*km~!. Gegeniiber dem (unrealistischen)
Fall ohne Anstellwinkelbeschrinkung tritt also eine Verschlechterung ein. Es wird vermutet, dass
sich das Nickmoment des Rumpfes bei hoheren Anstellwinkeln positiv auf den Trimmwiderstand
auswirkt. Die Betriebsleermasse betrigt mor = 118.3t und die Gleitzahl L/D = 18.52.

(a) Optimum mit (b) Ergebnis Inverser (¢) Optimum mit
Ausgangsprofilen 3D-Entwurf a < 2° Bedingung

Bild 4.33: Oberflichendruckverteilung Reiseflug (FC1) fiir verschiedene Entwurfsphasen.
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Bild 4.34: Spannweitige Zirkulations- und Auftriebsbeiwertverteilung im Reiseflug (FC1).

Referenzkonfiguration mit konventioneller Technologie Die Konfiguration mit ange-
passten Fliigelprofilen und optimierter Verwindungsverteilung wurde den Projektpartnern als
Referenzkonfiguration mit konventioneller Technologie (d.h. ohne aktive Lastabminderung)
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bereitgestellt. Hiermit wurde der Meilenstein AP1300-DLRO1 erreicht. Details der Konfigura-
tionsbeschreibung in Form vom CPACS-Datensatz, CFD-Netz, CAD- und FE-Modell wurden
iiber die Projekt-Teamsite geteilt.

Optimierung von Steuerflichenausschligen zur Steigerung der Flugleistung Der
intelligente Fliigel passt seine Geometrie optimal an den aktuellen Flugzustand an, um die
Lasten zu reduzieren, den Passagierkomfort zu erhohen oder die Flugleistung zu verbessern. Hier
werden die Ergebnisse der numerischen Optimierung von Steuerflichenausschligen am hochge-
streckten Fliigel zur Steigerung der Gleitzahl im Reiseflug vorgestellt, welche von Wunderlich
und Siebert [50] beim STAB-Symposium im Herbst 2022 dem Fachpublikum présentiert wurden.
Dabei werden die statischen aeroelastischen Verformungen des Fliigels und die Trimmung des
Flugzeugs unter transsonischen Reiseflugbedingungen beriicksichtigt.

Die zur Steigerung der Gleitzahl im Reiseflug verwendeten Steuerflichen werden in Bild 4.35
dargestellt. Neben der Definition der Steuerflichen werden auch die Bezeichnungen der zugeho-
rigen Ausschlagwinkel angegeben. Die angegebenen Ausschlagwinkel der Steuerfldchen stellen
die Entwurfsparameter der durchgefiihrten Parameterstudien und Optimierungen dar.

Sektion 15

" Sektion 11
b=(A-S)

7 Klappe Fliigelspitze: &
Querruder AuBen: &

Tip device

Aileron, out

Querruder Innen: &

Aileron, in

Hinterkantenklappe AuBen: &

Flap, out

b/2 Sektion 8
Hinterkantenklappe Mitte: &

Flap, mid

My —Sektion 6
Hinterkantenklappe Innen: &y,
Sektion 2 ‘ Fahrwerksbein
[
! Sektion 1 5 ‘
£ g E & .. .
S 35 3 € Sektionen Verkleidung
5 = € @
v o 8 8 4
g = £ 9
> = I £
=
<
X =

Bild 4.35: Definition der Steuerflichen und Ausschlagwinkel an der Hinter-
kante des Referenzflugzeugs.

Als Zielfunktion fiir die Optimierung der Steuerflichenausschldge wird die Minimierung
des kombinierten Kraftstoffverbrauchs entsprechend Gleichung 4.2 verwendet. Wie bereit be-
schrieben, resultiert der kombinierte Kraftstoffverbrauch aus drei unterschiedlichen Flugmissio-
nen (,,multi-mission design*). Unter Kraftstoffverbrauch wird hier die in der entsprechenden
Flugmission benétigte und auf die Reichweite und Nutzlast bezogene Kraftstoffmasse mp /(R mp)
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verstanden. Dabei werden die Kraftstoffverbriuche der betrachteten Flugmissionen unterschied-
lich gewichtet. Die Gewichtung orientiert sich dabei an der erwarteten relativen Haufigkeit
der Flugmissionen im Flugbetrieb. In Tabelle 4.8 wird ein Uberblick iiber die verwendeten
Flugmissionen und ihrer Gewichtung gegeben.

Als zentrales Ergebnis sollen hier das Flugzeug ohne die Verwendung der Steuerflichen
dem Flugzeug mit optimierten Steuerflachenausschligen gegeniibergestellt werden. Fiir den
kombinierten Kraftstoffverbrauch und die daraus resultierenden CO; Emissionen pro Passagier-
kilometer konnte eine Reduzierung von 0.9 % erzielt werden. Den Erwartungen entsprechend
konnte die grofite Verbesserung bei der Flugmission mit der hochsten Mach-Zahl erreicht werden,
weil die dort vorliegenden Stromungsverhiltnisse sich am stédrksten von den Verhiltnissen bei
der am hochsten gewichteten Bewertungsmission unterscheiden. Durch den gezielten Einsatz
der Steuerflichen wird die Form des Fliigels an die entsprechenden Stromungsverhiltnisse im
Hinblick auf einen moglichst geringen Widerstand angepasst. In Tabelle 4.13 sind die optimalen
Ausschlédge der verwendeten Steuerflidchen fiir die unterschiedlichen Flugmissionen und die
daraus resultierenden Kenngrofen zur Bewertung der Flugleistung angegeben.

In Bild 4.36 erfolgt eine detaillierte Gegeniiberstellung der aerodynamischen Ergebnisse fiir
das Referenzflugzeug ohne und mit optimierten Steuerflachenausschligen. Die entsprechenden
Ergebnisse zeigen die Oberflichenlosung der numerischen Stromungssimulation in Form der
isentropen Mach-Zahl, die spannweitige Auftriebs- und Auftriebsbeiwertverteilung und die
Verformung des Fliigels im Reiseflug.

In den Bildern der spannweitigen Auftriebsverteilung sind auch der Schwerpunkt der Auf-
triebsverteilung als schwarzer Punkt und der Schwerpunkt der elliptischen Auftriebsverteilung
als graues Quadrat eingezeichnet. Dabei stellt die als gestrichelte Linie eingezeichnete ellipti-
sche Auftriebsverteilung das Optimum im Hinblick auf minimalen induzierten Widerstand bei
planaren Fliigelgeometrien dar.

Bei genauer Betrachtung der spannweitigen Auftriebsverteilungen wird eine Verschiebung zur
elliptischen Auftriebsverteilung durch die Steuerflachenausschlige erzielt. Der Reduzierung des
induzierten Widerstands durch eine Anpassung der Auftriebsverteilung sind durch den nichtlinea-
ren Anstieg des Wellenwiderstands bei hohen lokalen Auftriebsbeiwerten und der aeroelastischen
Effekte bei Zunahme der Biegung des Fliigels Grenzen gesetzt. Mit zunehmender Biegung des
Fliigels wird der Auftrieb durch Zunahme der V-Stellung im AuBenfliigelbereich reduziert, was
durch einen hoheren Anstellwinkel kompensiert werden muss und mit zusétzlichem Widerstand
verbunden ist. Weiterhin verschiebt sich der Schwerpunkt der Auftriebsverteilung mit zunehmen-
der Biegung aufgrund der geometrischen Biege-Torsions-Kopplung beim riickwirts gepfeilten
Fliigel zum Innenfliigen hin. In der numerischen Simulation werden diese aeroelastischen Effekte
und deren Einfluss auf die Gleitzahl und den resultierenden Kraftstoffverbrauch beriicksichtigt.

65



4 Ergebnisse

Ohne Optimierte
Steuerflachen- Steuerflachen- Differenz
ausschliige ausschliige
5Flap,in 0.0° —1.5° -
5Flap,mid 0.0° +0.0° -
Steuerfldchen- OF lap, out 0.0° +0.2° -
Bewertungs- ausschlige OAileron, in 0.0° +1.3° -
mission mit OAileron, out 0.0° +2.1° -
Ma =0.83 OTip device 0.0° +5.9° -
Anstellwinkel a 1.9° 2.1° +11.9%
Gleitzahl L/D 18.52 18.62 +0.5%
Druckpunkt 2 ycor/b 0.382 0.390 +2.1%
Kraftstoffverbrauch ~ mp/(Rmp)  1.435x10~*km~' 1428 x10~*km™! —0.5%
OF lap,in 0.0° —2.4° -
OF lap, mid 0.0° -0.7° -
Steuerflidchen- OF lap, out 0.0° —0.9° -
Bewertungs- ausschlige OAileron,in 0.0° +0.8° -
mission mit OAileron, out 0.0° +2.6° -
Ma = 0.85 OTip device 0.0° +3.8° -
Anstellwinkel a 1.6° 2.0° +27.3%
Gleitzahl L/D 16.76 17.04 +1.6%
Druckpunkt 2 ycor/b 0.378 0.389 +2.7%
Kraftstoffverbrauch ~ mp/(Rmp)  1.577 x 10~*km~'  1.550x 10~*km™! —1.7%
OF lap, in 0.0° —1.5° -
OF lap, mid 0.0° +0.2° -
Steuerflidchen- OF lap, out 0.0° +0.5° -
ausschlige Spileron. in 0.0° +1.4° -
6Ailer{)n,0ut 0.0° +1.8° -
Entwurfs- 5Tip device 0.0° +5.6° -
mission Nutzlast mp 31519kg 31779kg +0.8%
Tankvolumen VF,req/VF 0.738 0.735 —0.4%
Anstellwinkel a 2.0° 2.2° +10.4%
Gleitzahl L/D 18.66 18.75 +0.5%
Druckpunkt 2 ycor/b 0.379 0.387 +2.2%
Kraftstoffverbrauch ~ mp/(Rmp)  1.813x 107 *km~'  1.792x 10~*km~! —-1.2%
. ' E;’;ziglf‘;zrbmuch me/(Rmp)  1.563x10~4km™' 1549 x 10~4km~! —0.9%
Zielfunktion CO; Emissionen pro
Passagierkilometer“ mCoz/(R mp) 51.7 gco2 /pkm 51.2 gcoz/pkm —0.9%

@ Annahmen: 3.15kgqg, /kgp,e fiir Turbofantriebwerk [51] und 105kg pro Passagier mit Gepack

Tabelle 4.13: Ergebnisse fiir die Optimierung der Steuerflachenausschlige beim Referenzflug-
zeug zur Minimierung des Kraftstoffverbrauchs im Reiseflug.
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Referenzflugzeug zur Minimierung des Kraftstoffverbrauchs im Reiseflug.

Bild 4.36: Aerodynamische Ergebnisse fiir die Optimierung der Steuerflichenausschlidge beim
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4.4.3 Evaluierung des Gesamtflugzeuges hochgestreckter Fliigel

Im vorliegenden Abschnitt wird die durchgefiihrte Evaluierung der entwickelten Referenz-
konfiguration beschrieben. Hierbei wird zuniichst die Uberarbeitung der urspriinglichen Referenz-
konfiguration diskutiert. Im Anschluss erfolgt die Zusammenfassung der geometrischen Daten
fiir die iiberarbeitete Referenzkonfiguration sowie eine Darstellung und Diskussion der aerodyna-
mischen und flugmechanischen Eigenschaften. Weiterhin erfolgt eine Vorstellung der Ergebnisse
der strukturmechanischen Auslegung des hochgestreckten Fliigels in Faserverbundbauweise.
Abschlieend wird dann eine Bewertung der Flugleistung und Effizienz fiir die entwickelte
Referenzkonfiguration ohne aktive Lastabminderung angegeben.

Evaluation des HARW-Entwurfs (Referenzkonfiguration) Zur Beurteilung des aerody-
namischen Verhaltens des HARW-Entwurfs wurden Polaren-Rechnungen bei unterschiedlichen
Machzahlen durchgefiihrt. Diese sind in Bild 4.37 dargestellt. Als unzureichend erwies sich
hierbei das Hochauftriebsverhalten des Fliigels ohne Hochauftriebshilfen im Niedergeschwin-
digkeitsbereich. Bei Ma = 0.3 wird die Schiittelgrenze (,,Jow speed buffet*) bereits bei einem
Auftriebsbeiwert von Cy p, e = 1.1 erreicht. Die entsprechenden Werte fiir die Schiittelgrenze
werden in Tabelle 4.14 angegeben. Ursdchlich hierfiir ist eine stoBinduzierte Strémungsablosung
an der Vorderkante im mittleren Fliigelbereich. Fiir ein angenommenes maximales Fluggewicht
von m = 210t miilte die Konfiguration in einer Flughthe von H = 304.8m einen Auftriebs-
beiwert von C;, = 1.3 erreichen, um im Horizontalflug den vorgeschriebenen Abstand zur
Schiittelgrenze zu erreichen.

Mach-Zahl Flughohe Auftriebsbeiwert Anstellwinkel

Ma H CLbuffer o

0.30 305m 1.08 10.3°
0.60 6000m 0.69 5.1°
0.80 10668 m 0.73 4.0°
0.83 10668 m 0.66 3.1°
0.86 10668 m 0.56 2.3°

Tabelle 4.14: Flugbedingungen und Schiittelgrenze.

Im Reiseflug werden Gleitzahlen erreicht die im Bereich heutiger Langstreckenkonfigurationen
liegen. Eine erwartete, dariiber hinausgehende Steigerung der aerodynamischen Leistung in Folge
der hohen Fliigelstreckung konnte bislang nicht realisiert werden. Diesbeziiglich ist anzumerken,
dass die bisherigen Simulationsergebnisse mit einem Durchflussgondelmodell eines UHBR-
Triebwerks durchgefiihrt wurden. Daher sind die Widerstandsprognosen fiir das Gesamtflugzeug
zu diesem Zeitpunkt noch nicht belastbar.
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Bild 4.37: Polarenrechungen der Referenzkonfiguration (,,tail-off*).

Verbesserung des Uberziehverhaltens im Niedergeschwindigkeitsbereich Als
Ursache des ungeniigenden Abstands zur Schiittelgrenze im Langsamflug konnte die Ausbildung
einer starken Saugspitze im mittleren Fliigelbereich identifiziert werden. Diese ist auf zu geringe
Nasenradien in diesem hochbelasteten Fliigelbereich zuriickzufiihren. Um das Uberziehverhalten
im Niedergeschwindigkeitsbereich zu verbessern, wurden die Profile im Bereich auflerhalb des
Triebwerks bis zur Fliigelspitze mit Hilfe des inversen, transsonischen Entwurfsverfahrens fiir
konische Fliigelsektionen [47] vollstindig tiberarbeitet. Bild 4.38 zeigt drei der entworfenen
Profile. Die zugehorigen Druckverteilungen fiir transonische und subsonische Flugzustinde sind
in Bild 4.39 fiir die hochbelastete konische Profilsektion des mittleren Fliigelbereichs gegeben.

Mit den neu entworfenen Profilen ergibt sich ein deutlich verbesserter Maximalauftrieb im
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Bild 4.39: Druckverteilungen konische Profilsektion Fliigelmitte.

Langsamflug. Eine Gegeniiberstellung das Auftriebs- und Widerstandsanstiegs bei Ma = 0.3,
H = 305m ist Bild 4.40 zu entnehmen. Mit einem maximalen Auftriebsbeiwert von Cy 4 =
1.325 werden die Anforderungen in den Abstand zur Schiittelgrenze (,,buffet margin‘) bei
diesen Flugbedingungen bis zu einer Flugmasse von m = 210t erfiillt. Das Uberziehen des
Fliigels beginnt im Innenfliigelbereich am Triebwerk. Im Bereich des iiberarbeiteten Mitten- und
AuBenfliigels ist bei maximalem Auftrieb eine beginnende Hinterkantenablosung zu beobachten.
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Bild 4.40: Vergleich des Auftriebs- und Widerstandsanstiegs vor und nach der Profiliiberarbei-
tung, Ma = 0.3, H =305m

Uberarbeitung der Referenzkonfiguration mit hochgestrecktem Fliigel Der erste
Entwurf des Referenzflugzeugs mit hochgestrecktem Fliigel zeigte im Rahmen der durchge-
fiihrten aerodynamischen Analysen Defizite hinsichtlich des im Niedergeschwindigkeitsbereich
erzielbaren Maximalauftriebs. Weiterhin erwies sich der Abstand zur Schiittelgrenze bei hohen
Reiseflugmachzahlen als nicht ausreichend. Um das kritische Verhalten in den Flugbereichen
auBerhalb des Entwurfspunkts zu verbessern, wurde eine Uberarbeitung der Referenzkonfigu-
ration vorgenommen. Fiir diese Entwurfsarbeiten wurde das inverse 3D-Entwurfsverfahren des
DLR sowie die Prozesskette zur multidisziplindren Fliigeloptimierung eingesetzt. Durch die
eingefiihrten Erweiterungen in der Parametrisierung und Geometriemodellierung konnte eine
glattere Geometrie des Fliigels erreicht werden. Gleichzeitig wurde eine iiberarbeitete, wider-
standsdrmere Gondelgeometrie eingefiihrt. Die entsprechenden geometrischen Erweiterungen
und die Anpassung der Gondelgeometrie sind im letzten Zwischenbericht [52] dokumentiert.

Bild 4.41 zeigt eine Gegeniiberstellung der urspriinglichen Referenzkonfiguration und der
iiberarbeiteten Version. Wie in Bild 4.41a dargestellt, bleibt der Fliigelgrundriss bei der Uber-
arbeitung unberiihrt. Lediglich im Bereich des Randbogens wurde eine bessere Verrundung
realisiert. Aus der Konturdarstellung der isotropen Machzahl im Reiseflug (FC1) auf der Fliigel-
oberseite ist zu erkennen, dass Unterschiede vor allem im AuBlenfliigelbereich zu Tage treten.
Gegeniiber der originalen Referenzkonfiguration ist die Stolage spannweitig gleichmifBiger und
liegt weiter stromauf. Im Bereich des Triebwerks konnte der Auftriebseinbruch reduziert und ein
homogenerer Ubergang zwischen Innen- und AuBenfliigel erzielt werden.

Der Vergleich der Druckverteilungen fiir drei exemplarische Schnitte ist in Bild 4.41b gezeigt.
Der Innenfliigelbereich (Schnitt A-A) wurde gegeniiber der originalen Referenz nur geringfiigig
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angepasst. Trotz einer hohen relativen Profildicke und damit verbundenen hohen Ubergeschwin-
digkeiten wird eine stoffreie Rekompression erreicht. Der Profilentwurf ermoglicht eine hohe
strukturelle Steifigkeit des Innenfliigels und bietet ein groes Tankvolumen.

Die groBten Verdnderungen der Profilgeometrie finden sich auBerhalb des Triebwerks im
Bereich des Schnitts B-B. In diesem Bereich wurde der Nasenradius zur Verbesserung der
Langsamflugeigenschaften erhoht. Gleichzeitig wurde die maximale relative Profildicke deutlich
vergroBBert um die Biege- und Torsionssteifigkeit des Fliigelkastens zu erhohen. Durch ein
starker ausgepragtes ,,front-loading® und ,,rear-loading* wird der Auftriebsverlust durch die
Dickenerhohung fast vollstindig kompensiert. Ein ausreichender Bauraum fiir die Aktuatorik
des Klappensystems bleibt erhalten.

Im AuBenfliigelbereich (Schnitt C-C) wurden die Geometrie der Profilnasen ebenfalls an die
Anforderungen des Langsamflugs angepasst. Gegeniiber der originalen Referenzkonfiguration
wurde die StoBlage deutlich nach vorn verlagert, um ausreichende Reserven gegegeniiber sto-
Binduzierter Ablosung bei Flugbedingungen mit groeren Auftriebsbeiwerten bzw. hoheren
Flugmachzahlen zu erreichen. Die relative Profildicke ist mit ca. 11 % geringfiigig angewach-
sen. Die Entlastung des AuBlenfliigels beim iiberarbeiteten Entwurf ist noch deutlicher an den
Verldaufen der spannweitigen Auftriebsverteilung (Bild 4.41c) und des lokalen Auftriebsbei-
werts C; wpg (Bild 4.41d) zu erkennen. Im AuBenfliigelbereich mit 17 > 0.6 wurde im Rahmen
der Uberarbeitung der Auftriebsbeiwert im Reiseflug auf Ciwpe < 0.6 begrenzt. Dies ist zur
Einhaltung der Anforderungen im Hinblick auf den Abstand zur Schiittelgrenze erforderlich.

Wie der Vergleich der spannweitigen Auftriebsverteilungen zeigt, verschiebt sich der Auftrieb
durch die eingefiihrten Anderungen weiter zum Innenfliigel hin. Der Kurvenverlauf nihert sich
dabei einer glockenférmigen Verteilung an. Gegeniiber der originalen Referenzkonfiguration
fithrt dies zwar zu einem Anstieg des induzierten Widerstands, ist jedoch fiir das Verhalten
im Flugbereich auerhalb des Entwurfspunkts unabdingbar. Strukturmechanisch wirkt sich
die Entlastung des AuBlenfliigels giinstig aus und fiithrt in Kombination mit der vergréBerten
Profildicke zu einer signifikant geringeren Strukturmasse des tiberarbeiteten Fliigels.

Tabelle 4.15 fasst die Auswirkungen der Uberarbeitungen in Bezug auf den kombiniertem
Kraftstoffverbrauch, Gleitzahlen im Reiseflug sowie Strukturmasse zusammen. Es zeigt sich
kein nennenswerter Einfluss auf den Zielfunktionswert.

Flugzeug- Kombinierter

konfiguration Kraftstoffverbrauch Gleitzahl Fliigelmasse
mr/(Rmp)in 10 x 107*km™"  (L/D)rc1  (L/D)rc2  (L/D)rcs  my inkg

Originale Referenz 1.555 18.53 16.76 18.66 27584

Finale Referenz 1.552 18.14 16.62 18.21 25139

Tabelle 4.15: Gegeniiberstellung originale und iiberarbeitete Referenzkonfiguration.

72



4.4 AP 1.3 Referenzfliigel und Gesamtflugzeug mit Basistechnologien

isentrope Machzahl

1

0.65 0.75 085 0.95 1.05 1.15 1.256 1.35

Finaler Entwurf

Originale Referenz

(a) Konturdarstellung der isentropen Machzahl

cp, | AA c, [BB c, [ CC
ak ak gk
05 05 0.5
of of o
051 L 05p L 05 L
Criginale Referenz QOriginale Referenz Originale Referenz
— Finaler Entwurf — Finaler Entwurf — Finaler Entwurf
L . I I I - 1 n 1l i 01 TR - T ) 1 1 1 1 1 1
0 0.2 0.4 0.6 0.8 1 0 02 0.4 06 08 1 0 0.2 0.4 06 08 1
xlc e x/c
ot A-A o1 F B-B ot
o o o
1 1 1 1 1 1 1 1. 1 1 1 1 1 1 1 1 1 1
R 0.2 0.4 0.6 0.8 1 01 0.2 0.4 0.6 0.8 1 My 02 04 06 08 1
x/c xlc x/e

(b) Verteilungen des Druckbeiwerts und Profilsektionen an drei spannweitigen Positionen

0.8

o

=

© 0.6
0.4 1
0.2 1

0002 04 06 08 _1I 0002 04 06 08 _1
n n
(c) Spannweitige Auftriebsverteilung (d) Lokaler Auftriebsbeiwert

Bild 4.41: Vergleich der urspriinglichen und iiberarbeiteten Referenzkonfiguration fiir die Flug-
bedingung von FC1 (Ma = 0.83, H = 10668 m).
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Geometrie des hochgestreckten Fliigels In diesem Abschnitt werden die geometrischen
Daten der iiberarbeiteten Referenzkonfiguration zusammengefasst. Bild 4.42a zeigt den Grund-
riss sowie den Fliigelkasten mit Holmen und Rippen. Weiterhin ist die Lage der Fahrwerke
im ein- und ausgefahrenen Zustand skizziert. Die Leitwerke werden im Prozess der multidis-
ziplindren Fliigeloptimierung dimensioniert und sind ebenfalls eingezeichnet. Da diese nicht
Teil der aerodynamischen Simulation sind, wird zur Abgrenzung auf eine schattierte Darstellung
verzichtet.

Die Hauptabmessungen der finalen Referenzkonfiguration sind in Tabelle 4.16 angegeben.
Die gezeigte Konfiguration erfiillt die mit dem Flugzeughersteller Airbus abgestimmten geo-
metrischen Anforderungen im Hinblick auf die Flughafeninfrastruktur sowie Fahrwerks- und
Triebwerksintegration. Die Integrierbarkeit der im Projekt definierten Steuerfldchen ist ebenso
sichergestellt. Weiterhin erfiillt die finale Fliigelgeometrie alle im Zwischenbericht 2020 [48]
eingefiihrten geometrischen Nebenbedingungen.

0 L/D = 16.62 ... 18.20
my/my o =0.1143 676
m/(R m,) = 1.5517 - 10*km’* 3+3
107 — 070 &
w373 5
20 f Y 616 &
9+-9
-12+—3 ' : : : : !
.. 30 0.2 0 02 04 06 0.8 1 n
=
8 40 (b) Verwindungsverteilung
50 T E
R=
60(0 !
70
0 10 20y . m30 n
(a) Grundriss mit Fliigelkasten (c) Profildickenverteilung

Bild 4.42: Geometrie des Referenzflugzeugs.

Die geometrische Verwindungsverteilung des hochgestreckten Fliigels ist in Bild 4.42b darge-
stellt. Man erkennt, dass der unbelastete Fliigel sowohl an der Wurzel als auch zur Fliigelspitze
hin eine positive Verwindung aufweist. Unter aerodynamischer Last verringert sich die effektive
Verwindung des elastischen, riickwirts gepfeilten Fliigels deutlich, wie am Beispiel des Reise-
flugfalls FC1 gezeigt wird. Bei hoherer aerodynamischer Gesamtbelastung vergroflert sich dieser
Effekt, so dass der Fliigel ein hohes Mal} an passiver Lastabminderung aufweist. Bild 4.42c
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Fliigelfliche Sw 338.6m?
Spannweite by 64.82m
Bezugsfliigeltiefe CMAC,W 7.35m
Streckung Ay 12.405
Fliigel Zuspitzung Aw 0.036
Pfeilwinkel Vorderkante Pw.LE6/2 40.0
Ow.LE11/6 32.0°
Abstand Landeklappe Hinterholm ASFiap/rs 0.50m
Abstand Querruder Hinterholm Aspii/rs 0.30m
Nutzbares Tankvolumen Vi 117.16m?
. Hohenleitwerksfliche Surp 67.0m?2
Leitwerk ¢ enleitwerksfliiche Syrp 54.6m?
Radstand Fahrwerk lig 28.17m
AuBere Spurweite Hauptfahrwerk 2ymG 12.83m
Statische Belastung Bugfahrwerk Fyg/(mg) 0.052,...,0.073
Fahrwerk Umkippwinkel beim Rollen TrB 15.8°,...,22.0°
Umkippwinkel bei Kurvenfahrt mit 0.5g Tor 41.2°
Rotierwinkel beim Aufsetzen des Rumpthecks orp 11.5°
Abstand zwischen Hauptfahrwerk und Hinterholm Asyc/rs 1.00m
Abstand zwischen Landeklappe und Fahrwerkstrager — Asgy,/sp 0.34m

Tabelle 4.16: Geometrie und Abmessungen des Referenzflugzeugs.

zeigt die relative und absolute Dickenverteilung der Referenzkonfiguration. Die relativen Profil-
dicken des Innenfliigels (¢ /c = 0.145..0.12) sind groBziigig dimensioniert, um die auftretenden
Strukturbelastungen aufzunehmen und ausreichend Bauraum fiir die Fahrwerksintegration und
Tankvolumen bereitzustellen. Auflerhalb des Triebwerks liegt die relative Profildicke nahezu
konstant bei # /¢ = 0.11. Gegeniiber der urspriinglichen Referenzkonfiguration konnte hier eine
hohere Biegesteifigkeit realisiert werden. Aus Sicht des transsonischen Profilentwurfs lassen
sich mit dieser relativen Dicke die aerodynamischen Auftriebsanforderungen bei gegebenem
Pfeilwinkel noch erfiillen. Anzumerken ist jedoch, dass fiir die Profile zwischen Triebwerk und
Fliigelmitte dies nur mit einem relativ hohen Nullmoment erreicht werden konnte. Die absolute
Profildicke erreicht an der Fliigelwurzel einen Wert von 1.75m.

Aerodynamische Eigenschaften Der hochgestreckte Fliigel des Referenzflugzeugs wur-
de, bei festgelegtem Grundriss, im Hinblick auf einen moglichst geringen Kraftstoffverbrauch
ausgelegt und optimiert. Die Lastverteilung des Fliigels wurde dabei durch Anpassung der
Verwindungsverteilung an acht spannweitigen Positionen gesteuert. Hierbei wurden drei Reise-
flugfille sowie vier reprisentative Lastfille beriicksichtigt. Bild 4.43a zeigt die spannweitige
Auftriebsverteilung des optimierten Fliigels fiir einen Reiseflugfall. Als Referenz ist zudem die
elliptische Auftriebsverteilung angegeben, fiir die am planaren Fliigel der geringste induzierte
Widerstand auftritt. Man erkennt, dass die Lastverteilung einen glockenformigen Verlauf auf-
weist, bei dem der Auftrieb im Innenfliigelbereich iiber-elliptisch und im AuBenfliigelbereich
unter-elliptisch ist. Dieser stellt fiir den gegebenen Grundriss einen optimalen Kompromiss
zwischen aerodynamischer Leistung und Fliigelmasse dar. Hierbei ist zu beachten, dass der
Auftriebsbeiwert im AuBenfliigelbereich auf C; < 0.6 begrenzt wurde, um einen hinreichenden
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4 Ergebnisse

Abstand zur transsonischen Schiittelgrenze sicherzustellen.

In Bild 4.43b und Bild 4.43c werden die isentrope Machzahlverteilung unter Reiseflugbe-
dingungen gezeigt. Im Innenfliigelbereich fiihrt die mittlere aerodynamische Belastung bei
den entworfenen Profilen zu einer nahezu stoBfreien Rekompression der Stromung. Im Ge-
gensatz dazu weist der hochbelasteter Au3enfliigel einen ausgeprigten Verdichtungsstof3 auf,
welcher aufgrund der hohen StoBpfeilung und der geringen lokalen Profiltiefe nur einen geringen
Wellenwiderstand verursacht.

~ 0.0871.6

2
< 0061124
Q
£0.04+0.8
z
© 0.0210.4
0% 20, 30 0% 10 20y inm30
yinm yinm
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Bild 4.43: Aerodynamische Eigenschaften des Referenzflugzeugs.

Die aus der optimierten Verwindungsverteilung und der Fliigelverformung im Mandverflug
mit einem Lastvielfachen von n = 2.5 resultierende Auftriebsverteilung wird in Bild 4.43d
dargestellt. Der eingezeichnete schwarze Punkt zeigt die spannweitige Position des Auftriebs-
schwerpunkts an und ist gleichzeitig ein Maf fiir das Wurzelbiegemoment. Die in Bild 4.43f
gezeigten Verformungen des Fliigels fithren beim Pfeilfliigel aufgrund der geometrischen Biege-
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4.4 AP 1.3 Referenzfliigel und Gesamtflugzeug mit Basistechnologien

Torsionskopplung zu einer ausgeprigten Verschiebung der Auftriebsverteilung zum Innenfliigel
hin. Diese Verschiebung des Auftriebs verringert die aerodynamischen Lasten und reduziert die
aus der Strukturdimensionierung resultierende Strukturmasse. Weiterhin zeigt die Auftriebsver-
teilung im Mandverflug einen deutlich gro3eren Beitrag der angestellten Triebwerksgondel.

Zur Visualisierung von im Manoverflug auftretenden Stromungsablosungen wird in Bild 4.43e
die Verteilung des Reibbeiwerts auf der Oberseite des Fliigels dargestellt. Dabei weisen negative
Werte des Reibbeiwerts auf eine abgeldste Stromung hin. Beim vorliegenden Manoverflug
werden keine Stromungsablosungen beobachtet und die Modifikationen der Fliigelprofile zur
Vermeidung einer Vorderkantenablosung zeigen die gewiinschte Wirkung.

Fiir eine Bewertung der aerodynamischen Eigenschaften des getrimmten Referenzflugzeugs
wurden Auftriebskurven und Polaren mit Beriicksichtigung der statischen aeroelastischen Fliigel-
verformungen generiert. In Bild 4.44 werden die Auftriebskurven und Polaren in Abhéngigkeit
von Flughohe, Machzahl und Schwerpunktlage dargestellt.
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Bild 4.44: Auftriebskurven und Polaren des getrimmten Referenzflugzeugs mit elastischem
Fliigel in Abhingigkeit von Machzahl und Schwerpunktlage.

Bei Machzahlen von Ma = 0.30 wird ein maximaler Auftriebsbeiwert von Cp jac > 1.3
erreicht. Damit weist der Fliigel mit eingefahrenen Vorfliigeln und Landeklappen fiir den Lang-
samflug geeignete aecrodynamische Eigenschaften auf. Die stetige Abnahme der Gleitzahl weist
hierbei auf ein gutmiitiges Uberziehverhalten bei geringen Fluggeschwindigkeiten hin.

Im transsonischen Reiseflug zeigen die Polaren deutlich geringere maximale Auftriebsbei-
werte, weil stolinduzierte Stromungsablosungen die aerodynamischen Grenzen darstellen. Die
hochsten Gleitzahlen im Reiseflug werden fiir die geringste der untersuchten Machzahlen er-
reicht. Bei einer Machzahl von Ma = 0.81 kann eine maximale Gleitzahl von (L/D)ax = 19
erreicht werden. Fiir die gewihlte Auslegungsmachzahl von Ma = 0.83 wird ein guter Wert in
der GroBenordnung von (L/D)gy = 18 erreicht. Der zugehérige Auftriebsbeiwert entspricht
nahezu dem im Fliigelentwurf betrachteten Wert. Bei einer Machzahl von Ma = 0.85 werden
deutlich geringere Gleitzahlen aufgrund des transsonischen Widerstandsanstiegs erreicht. Mit
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zunehmender Machzahl ist wie erwartet eine Verschiebung der maximalen Gleitzahlen zu gerin-
geren Auftriebsbeiwerten zu beobachten. Die hochsten Gleitzahlen werden bei allen Polaren fiir
die hinterste Schwerpunktlage mit CoG = 100 % erreicht. Bei der vordersten Schwerpunktlage
von CoG = 0% sind die Gleitzahlen am geringsten. Dieses Verhalten kann auf eine Reduzierung
des Trimmwiderstands infolge einer Verschiebung des Schwerpunkts nach hinten zuriickgefiihrt
werden und entspricht den Erwartungen.

Flugmechanische Eigenschaften In diesem Abschnitt sollen die Ergebnisse fiir die statische
Langsstabilitdat im Reiseflug vorgestellt werden. Die Auswertung der statischen Langstabilitit
erfolgt hier im Hinblick auf die Flugleistung unter Reiseflugbedingungen. Auf weitere flugme-
chanische Eigenschaften soll an dieser Stelle nicht eingegangen werden.
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Bild 4.45: Statische Lingsstabilitdt und Gleitzahl im Reiseflug bei Ma = 0.83 in Abhéngigkeit
von Auftriebsbeiwert und Schwerpunktlage.

In Bild 4.45 werden die statische Lingsstabilitdt und Gleitzahl im Reiseflug bei Ma = 0.83
in Abhingigkeit von Auftriebsbeiwert und Schwerpunktlage dargestellt. Die Bestimmung der
statische Lingsstabilitit erfolgte hier fiir das getrimmte Flugzeug mit elastischem Fliigel unter
Vernachléssigung der destabilisierenden Wirkung der Rumpfdeformation. Im zulédssigen Schwer-
punktbereich von 0% > CoG > 100 % ist das Referenzflugzeug bis zu einem Auftriebsbeiwert
von Cr, ~ 0.62 statisch ldngsstabil. Die statische Langsstabilitét ist im Bereich der maximalen
Gleitzahlen mit Werten zwischen 8 % und 16 % relativ hoch. Dabei ist anzumerken, dass aus der
hohen Streckung des Fliigels eine relativ geringe Bezugsfliigeltiefe von 7.346 m resultiert und
dies bei Vergleichen des auf die Bezugsfliigeltiefe bezogenen Stabilitdtsmales beriicksichtigt
werden muB.
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Neben dem zuldssigen Schwerpunktbereich sind in Bild 4.45 auch Ergebnisse fiir eine weitere
Verschiebung des Schwerpunkts iiber den zulédssigen Bereich hinaus und die Auswirkungen auf
die Flugleistung eingezeichnet. Diese Ergebnisse sollen das Potential zur weiteren Verbesserung
der Gleitzahl im Reiseflug aufzeigen.

Bei dem vorliegenden Fliigelentwurf des Referenzflugzeugs sind die Freiheitsgrade bei der
Fahrwerksintegration bereits vollstindig ausgenutzt worden. Diese Erkenntnisse sollen in zu-
kiinftige Fliigelentwiirfe mit reduzierter statischer Lingsstabilitit einflieBen, um die Gleitzahl im
Reiseflug und die daraus resultierende Effizienz weiter zu verbessern.

Strukturmechanische Auslegung des hochgestreckten Fliigels In diesem Abschnitt
sollen die Ergebnisse der strukturmechanischen Vorauslegung vorgestellt werden, wie sie im
Rahmen des multidisziplindren Fliigelentwurfs- und Optimierungsprozesses erfolgt ist. Das
Strukturkonzept des Fliigels in Faserverbundbauweise wird in Bild 4.46 gezeigt. Die definierten
Fliigelregionen und Kraftstofftanks sind in Bild 4.46a dargestellt. In Tabelle 4.46b wird ein
Uberblick iiber die verwendeten Dehngrenzen, die vorgegebenen Rippenabstinde und den
gewdhlten Lagenaufbau gegeben.

Fiir die strukturmechanische Vorauslegung werden nur die Manoverlastfille mit den in der
Zulassungsvorschrift angegeben minimalen und maximalen Lastvielfachen beriicksichtigt. Mit
diesem Vorgehen kann eine globale Vordimensionierung des Fliigelkastens unter Beriicksichti-
gung der wesentlichen Lasten und Auslegungskriterien mit begrenztem Rechenaufwand erfolgen.
Die wesentlichen Ergebnisse dieser Strukturdimensionierung sind die Fliigelmasse und die
Steifigkeit des Fliigels. In Tabelle 4.17 wird ein Uberblick iiber die hier verwendeten Manover-
lastfille und die aus der Dimensionierung des Fliigelkastens resultierenden Massen gegeben. Bei
der Bestimmung der Lasten wurden die statischen aeroelastischen Verformungen des Fliigels
beriicksichtigt. Die Auslegung erfolgte hierbei mit Festigkeits- und Stabilititskriterien.

In Bild 4.47 wird ein Uberblick iiber die strukturmechanischen Eigenschaften des dimensio-
nierten Fliigelkastens in Form der Elementdicken und Sicherheitsreserven gegeben. Entsprechend
der in Bild 4.47a dargestellten Elementdicke der Haut inklusive der Versteifungen, werden die
grofften Dicken im Bereich auflerhalb des Kinks erreicht. Die in Bild 4.47b und Bild 4.47c
dargestellten Sicherheitsreserven im Hinblick auf Festigkeit und Stabilitit zeigen eine gute
Materialausnutzung auf der Oberschale. Gegeniiber der Oberschale besitzt die bei den dimen-
sionierenden Lastfdllen bevorzugt auf Zug beanspruchte Unterschale hohe Reserven gegeniiber
den Auslegungskriterien fiir Stabilititsversagen. Die Dimensionierung der Holme und Rippen
erfolgt bevorzugt nach Stabilititskriterien und ist mit hohen Reserven im Hinblick auf die
Festigkeitskriterien verbunden.
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Sektion 16 . .
4/ Flugelspitze
Sektion 11 (Section 11 bis 16)

AuBenfliigel
(Sektion 9 bis 11)

Mittelfliigel
(Sektion 6 bis 9)

Innenfliigel
(Sektion 2 bis 6)

Fliigelmittelsﬁick‘

I Mitteltank‘ (Sektion 1 bis 2)

[Sektion 1]
(a) Fliigelregionen und Kraftstofftanks

Stringertyp I-Stringer
Zug 4000 um/m
Dehngrenzen  Druck 3500 pum,/m
Schub 8000 um/m
Fliigelmittelstiick 0.85m
Rippenabstand  Innenfliigel 0.85m
Asgip Mittelfliigel 0.75m
AuBenfliigel 0.75m
Fliigelspitze 0.50m
Prozentualer Fliigelmittelstiick 70/20/10
Lagenanteil Innenfliigel 40/50/10
Ober- und Mittelfliigel 40/50/10
Unterschale AuBenfliigel 30/60/10
0°/+45°/90°  Fliigelspitze 30/60/10
Prozentualer
Lagenanteil -
Holme Gesamter Fliigel 50/40/10
0°/£45°/90°
Prozentualer
Lagenanteil .
Rippen Gesamter Fliigel 40/50/10
0°/+45°/90°
Prozentualer
Lagenantell Gesamter Fliigel 70/20/10
Stringer
0°/+45°/90°

(b) Dehngrenzen, Rippenabstand und Lagenaufbau

Bild 4.46: Strukturkonzept des Fliigels in Faserverbundbauweise.
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Bild 4.47: Strukturmechanische Eigenschaften des dimensionierten Fliigelkastens.
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Manoverlastabminderung - keine
Machzahl Ma 0.552
Flughohe H Om
Manoverflug Lastvielfaches ng 2.5
n=2.5 Flugzeugmasse m 220000kg
Anstellwinkel a 6.3°
Auftriebsbeiwert CL 0.742
Druckpunkt Fliigel-Rumpf-Triebwerkskonfiguration  yc,p/(b/2) 0.329
Manoverlastabminderung - keine
Machzahl Ma 0.655
Flughthe H 3048m
Manoverflug Lastvielfaches n; —-1.0
n=-1.0 Flugzeugmasse m 223700kg
Anstellwinkel a —5.5°
Auftriebsbeiwert Cr —0.311
Druckpunkt Fliigel-Rumpf-Triebwerkskonfiguration  yc,p/(b/2) 0.333
Mandgverlastabminderung - keine
Machzahl Ma 0.552
Flughohe H Om
Rollmanéver Lastvielfaches n, 2.0
n=2.0 Flugzeugmasse m 220000kg
Anstellwinkel a 4.4°
Auftriebsbeiwert CL 0.592
Druckpunkt Fliigel-Rumpf-Triebwerkskonfiguration  yc,p/(b/2) 0.340
Manoverlastabminderung - keine
Machzahl Ma 0.265
Flughohe H Om
LandestoB  Lastvielfaches n; 1.413
n=1.4 Flugzeugmasse m 186900kg
Anstellwinkel a 7.5°
Auftriebsbeiwert CL 1.097
Druckpunkt Fliigel-Rumpf-Triebwerkskonfiguration  yc,p/(b/2) 0.363
Masse der Ober- und Unterschale MW covers 7948kg
Masse der Holme MW spars 3267kg
Massen Masse der Rippen MW ribs 2065kg
Masse des Fliigelkastens® MW box 16600kg
Fliigelmassenverhéltnis mw /myro 0.1143
Betriebsleermassenverhiltnis mog /myTo 0.5267

¢ Die Werte sind mit einem Faktor von 1.25 skaliert, um zusétzliche Massen lokaler Verstirkungen fiir die
Lasteinleitung und Befestigungselemente zu beriicksichtigen.

Tabelle 4.17: Lastfille und Massen des Referenzflugzeugs.
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Bewertung der Flugleistung und Effizienz Der multidisziplinire Fliigelentwurf des Refe-
renzflugzeugs ist dem Ziel einer moglichst hohen Effizienz im Hinblick auf den kombinierten
Kraftstoffverbrauch fiir drei unterschiedlich gewichteten Flugmissionen erfolgt. In Tabelle 4.18
sind die Ergebnisse des Fliigelentwurfs fiir die betrachteten Flugmissionen angegeben. Im Reise-
flug mit Ma = 0.83 werden Gleitzahlen bis L/D = 18.2 erreicht. Bei der Flugmission mit einer
héheren Machzahl von Ma = 0.85 reduziert sich die Gleitzahl auf L/D = 16.6 und der entspre-
chende Kraftstoffverbrauch steigt an. Der multidisziplinidre Fliigelentwurf resultiert in einer fiir
diese Fliigelstreckung relativ geringen Fliigelmasse von 25 140kg und ermdglicht damit eine ho-
he Nutzlast bei der Entwurfsmission. Mit einem Kraftstoffverbrauch von 2.32L /100 pkm fiir die
Flugmission mit einer Reichweite von 6000 NM und einer Nutzlast von 32.9t ist der berechnete
Kraftstoffverbrauch des Referenzflugzeug in der GréBenordnung von 10 % geringer als bei einem
Airbus A350-900 auf einer Flugmission mit einer Reichweite von 5534 NM [53]. Hier ist anzu-
merken, dass beim Referenzflugzeug ein Getriebefan als Triebwerk mit einem gegeniiber dem
Rolls-Royce Trent XWB des A350 geringeren spezifischen Kraftstoffverbrauchs verwendet wird.
Somit stellt der Entwurf des Referenzflugzeugs ein effizienteres Langstreckenverkehrsflugzeug
gegeniiber dem aktuellen Stand der Technik dar.

Nutzlast mp 40800kg
Reichweite R 7408 km (4000NM)
Bewertungs-  Anstellwinkel a 1.9°
mission mit  Gleitzahl L/D 18.14
Ma=0.83 Druckpunkt Fliigel-Rumpf-Triebwerkskonfiguration  yc,p/(b/2) 0.3575
Kraftstoffverbrauch mg /(Rmp) 1.441 x 10~*km™!
Kraftstoffverbrauch pro Passagierkilometer? Vr/(Rmp) 1.89L/100 pkm
Nutzlast mp 40800kg
Reichweite R 7408 km (4000NM)
Schnellflug-  Anstellwinkel a 1.6°
mission mit  Gleitzahl L/D 16.62
Ma=0.85 Druckpunkt Fliigel-Rumpf-Triebwerkskonfiguration  yc,p/(b/2) 0.3547
Kraftstoffverbrauch mg /(Rmp) 1.564 x 10~*km™!
Kraftstoffverbrauch pro Passagierkilometer” Vi /(Rmp) 2.05L/100pkm
Nutzlast mp 32928kg
Reichweite R 11112km (6000NM)
Entwurfs- Benétigtés Kraftstoffvolumen VF,req /Vr 0.7600
mission mit Ans.tellwmkel o 2.0
Ma=0.83 Gleitzahl L/D 18.20
) Druckpunkt Fliigel-Rumpf-Triebwerkskonfiguration  yc,p/(b/2) 0.3550
Kraftstoffverbrauch mg /(Rmp) 1.769 x 10~*km™!
Kraftstoffverbrauch pro Passagierkilometer” Vr/(Rmp) 2.32L/100pkm
Zielfunktion Kombinierter Kraftstoffverbrauch mp /(Rmp) 1.552 x 10~*km™!
Kraftstoffverbrauch pro Passagierkilometer” Vi /(Rmp) 2.04L/100pkm

¢ Es werden 0.8kg /L fiir die Dichte von Kerosin und 105kg fiir die Passagiermasse mit Gepéck angenommen.

Tabelle 4.18: Ergebnisse des multidisziplindren Fliigelentwurfs.
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Kosten-Nutzen-Analyse des Gesamtflugzeugs mit hochgestrecktem Fliigel im Ver-
gleich zum Referenzflugzeug mit konventioneller Technologie Die Grundlagen der
Kosten-Nutzen-Analyse werden im Anhang in Abschnitt 6.1 im Detail dargestellt. Hier soll auf
die wesentlichen Aspekte nur kurz eingegangen werden.

Mit dem Multi-Technologie-Demonstrator (MTD) wird vom Institut DLR-MO ein Werkzeug
erstellt, das eine Analyse der 6konomischen Auswirkungen der Integration lastadaptiver Systeme
im Gesamtentwurf ermoglicht. Das Rahmenwerk wurde bis Ende 2021 fertiggestellt, das heift,
dass bei Verfiigbarkeit entsprechender Konfigurationsdaten des Luftfahrzeugentwurfs, Wirt-
schaftlichkeitsanalysen durchgefiihrt werden konnen. Das wird 2022 fiir den Referenzentwurf
mit hochgestrecktem Fliigel erfolgen. Der MTD basiert auf vorberechneten Antwortflichen
des Luftfahrzeugentwurfs vom Institut DLR-AS, die u. a. die Anderungen der wesentlichen
leistungsspezifischen Kennwerte des Flugzeugs iiber die Reichweitenenveloppe wiedergeben.
Letzteres ermoglicht das Luftfahrzeug in eine Betreibernetzstruktur, in der unterschiedlichste
Reichweiten geflogen werden miissen, einzuladen. Dadurch werden auch Analysen méglich,
inwieweit die Leistung des Flugzeugs bei einer Verdnderung der Betriebsregionen verbessert oder
beeintrichtigt wird. Dies kann im MTD durch eine Hybridisierung verschiedener Flug-Strecken-
Verteilungen beriicksichtigt werden. Zur Erstellung eines initialen Betriebsprofils wurden Fliige
des Muster Airbus A350-900 iiber einen Zeitraum von 2 Jahren ausgewertet und in den MTD
eingelesen. Im MTD ist fiir die Wirkungsanalyse die Einstellung hybrider Betriebsprofile mog-
lich (arithmetisches Mittel zweier Betriebsprofile), indem z.B. Missionssegmente ausgelassen
werden. Das hier priferierte Profil ist das der realen weltweiten Airbus A350 Flotte ohne Missio-
nen mit Reichweiten unterhalb von 1750NM, da hier der Airbus A350 auf auBlergewohnlich
kurzen Distanzen, u. a. zum Crew-Training, eingesetzt wurde (siehe Bild 4.48).

User specific mission profiles User specific mission profile
0% —Origin w/o missions 14,0% | . HYBRID PROFILE
2o | below 1750 nm o EXAMPLE 50:50
i / ' i
| |
B [ f preferred L2
£ 1! \ £ .
F 8,0% \ I n 1,1 F 8,0% 7
2 go% [\ x I —a f\ AN 2 0%
5% f‘“j"‘ |'|/\j/||l‘ s ]
INAL Ay /e i
40% ‘| Ly v i f\l -l 4,0% :
; \ ’\y Al U \“’/ Vi :
2,0% i ’ \\ 2,0%
0,0% L ] ; == 0,0% H
0 1000 2000 3000 4000 5000 6000 7000 8000 0 1000 2000 3000 4000 5000 €000 7000 8000
Range [nm] Range [nm]

Bild 4.48: Verwendetes Betriebsprofil bei der Wirtschaftlichkeitsbewertung.

Die Wirtschaftlichkeitsanalyse im MTD basiert auf der Bilanz der lebenszyklusbasierten
Kosten und Nutzen vom Referenzflugzeug gegeniiber dem Flugzeug mit Technologien des intel-
ligenten Fliigels, unter vereinfachter Beriicksichtigung von Instandhaltungsereignissen. Dazu
werden samtliche Kostenelemente des direkten und indirekten Flugzeugbetriebs erhoben und
der potenziellen Einnahmen gegeniibergestellt. Aus dem daraus resultierenden Kapitalfluss
werden die Wirtschaftlichkeitskennwerte NPV und IRR ermittelt und ihre entwurfsspezifischen
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Werte als Delta gegeniibergestellt. Die zentrale Bilanz-Mechanik der Kosten-Nutzen-Bilanz
und Berechnung der Wirtschaftlichkeitskennwerte im MTD ist in Bild 4.49 dargestellt: Entlang
einer Zeitachse werden samtliche jidhrliche und zeitvariable Ausgaben A und Einnahmen E
quantifiziert, wobei Investitionen [ als zeitlich begrenzte Ausgaben betrachtet werden. In dem
Zeitraum vor dem Serviceeintritt, d.h. vor dem Betrieb des Flugzeugs, werden hier ausschlieBlich
Investitionen angenommen, da weder Einnahmen aus dem Betrieb noch entscheidende ope-
rative Ausgaben generiert werden. Aus den Ausgaben, Einnahmen und Investitionen werden
die jahrlichen Geldfliisse g bilanziert, wobei die Wirtschaftlichkeitsparameter (z.B. Lohnkosten
etc.) auf ein betriebswirtschaftliches Referenzjahr bezogen werden und somit die Inflationsra-
te bzw. sonstige dynamische Entwicklungen (z.B. Lohnkostenverdnderungen) im jeweiligen
Bilanzierungsjahr (|m — 1|= n+ 1) beriicksichtigt werden. Die jédhrlichen Geldfliisse werden
diskontiert und der zum Betrachtungszeitpunkt bestehende Nettobarwert als Integral der Zah-
lungsstrome berechnet. Zudem wird die Rendite berechnet, die sich als interner Zinsfuf} mit
einem Nettobarwert von 0 ergibt. Grundsitzlich wird zwischen wiederkehrenden (RC) und
einmaligen Kosten (NRC) unterschieden. Als einmalige Kosten verstehen sich insbesondere die
Aufwendungen aus den Investitionen zur Beschaffung und Inbetriebnahme des Flugzeugs. Wie-
derkehrende Kosten sind vor allem die aus dem Flugzeugbetrieb entstehenden Ausgaben, welche
v.a. die Personal-, Kraftstoff-, Instandhaltungskosten und Gebiihren umfassen. Die Einnahmen
bilanzieren sich aus einem einfachen Ticketmodell, das sowohl unterschiedliche Flugklassen als
auch die Unterscheidung zwischen Flugfracht und Passagiertransport vorsieht.

m-1 m -1 Year 0 1 . 3 4 5 n  n+

Time axis

I Service entry
1. Inventories

Revenues

| |
i Investment I, ) ‘

2. Cash flow

Annual | Cashfion || o-;m !
Cumulative . : —: . -El @ v@—@

Economic Life Cycle Performance Indicator: Net Present Value (NPV)

A4

=
c
NEV =] = Zﬁ withT: Periode = n + 1 + |m — 1| and i: internal discount rate «
t=0

Bild 4.49: Lebenszyklusbasierte Sachbilanzen, Kapitalfliisse und Wirtschaftlichkeitskennwer-
te NPV, IRR.
Erste Ergebnisse konnten auf der Grundlage des konventionell ausgelegten Referenzent-

wurfs (ohne hochgestreckte Fliigel) von DLR-AS generiert werden (Bild 4.50): So wire bei
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einem Serviceeintritt des Flugzeugs im Jahr 2030 und einer auf 25 Jahre festgelegten Betriebszeit
eine Rendite von knapp 9 % zu erwarten (Bild 4.50 rechts). Die Gewinnschwelle wére 14 Jahre
nach dem Serviceeintritt, also 2044, zu erreichen (Bild 4.50 links), die Investition ist somit
als positiv zu bewerten. Im weiteren Projektverlauf wird diese Basiskonfiguration um einen
hochgestreckten Fliigel ergiinzt und ebenfalls mit dem MTD analysiert (2022), gefolgt von der
Analyse des Referenzflugzeugs mit hochgestrecktem Fliigel im Jahr 2023. Abschlieend werden
die Konfigurationen einander gegeniibergestellt und ihr Delta interpretiert.

Reference intelWi EIS 2030

100000 20% = ; o
in 1000 NPV = 0 with 7 %

----- Reference 14 years after EIS
NPV after 10 years -$37.773,9 50000 0%

0% /@,’—

-10%

NPV after 15 years ~ $7.914,5

0

NPV max (in year 25)  $34.726,9

NPV at EOL $32.597,0 C

IRR after 10 years 3,6%

-50000

-100000 -20%

IRR at EOL: 8,8%

Net PresentValue [1000 § or €]
Internal Rate of Return [%]

Break even

after years: 14,0 0%

IRR after 15 years ~ 7,5% ~150000 ¢

IRR max (after 23 years)  8,9% 4200000 “ ;,"' 40%
IRRatEOL 8,8%
-250000 -50%
0 5 10 15 20 25 0 5 0 15 20 25
Year[1] Year[1]
Breakeven 14a 2030 2030
(EIS) (EIS)

Bild 4.50: Wirtschaftlichkeitskennwerte Nettobarwert (links) und Rendite (rechts) der konventio-
nell ausgelegten Referenzkonfiguration.

Gesamtbilanz und Bewertung

Flugzeugpreis und Rendite fiir Betreiber und Hersteller Zur Feststellung des Flug-
zeugpreises fiir den Referenz- und Neuentwurf gibt es unterschiedliche Strategien. Grundsitzlich
stehen hier zwei Parteien gegeniiber (Kdufer und Verkéufer), deren jeweiliges Interesse eine
Gewinnmaximierung ist (hier IRR — max). Die dabei erzielbare Rendite ist in Abhéngigkeit
vom Verkaufspreis bzw. Kaufpreis in Bild 4.51 dargestellt. Grundsitzlich bestehen somit viele
Konstellationen von Verhandlungsergebnissen iiber den Luftfahrzeugpreis, mit den unterschied-
lichsten Auswirkungen auf den Hersteller und Betreiber. Fiir die Kosten-Nutzen-Analyse wird
hier eine ausgewogene Rendite zwischen Hersteller und Betreiber angenommen; dies ist die
einzige idealtypische Konstellation in der weitere teils strategische und somit schwer zu de-
terminierende Verhandlungsparameter (,,taktisches Kalkiil*“ etc.) ausgeblendet werden. Dazu
wird der Flugzeugpreis iterativ derart ermittelt, dass beide Parteien am Ende ihrer jeweiligen
Betrachtungsphase eine parititische Rendite (IRR_Operator = IRR_Manufacturer — ,,Win-Win-
Szenario*) aufweisen. Das ist der Fall, wenn fiir den Referenzentwurf ein Preis von 228 Millionen
USS$ (Preis 2022) ausgehandelt wird; dann ergibt sowohl der Cashflow des Flugzeugbetreibers
als auch des Herstellers eine Rendite von 10.7 %. Dabei bleiben die Produktionseckwerte, also
der Verkauf von durchschnittlich 75 Luftfahrzeugen pro Jahr, iiber eine Produktionszeit von 30
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Jahren, unveridndert. Das Flugzeug wird beim Betreiber 2030 in Dienst gestellt und 25 Jahre
betrieben. Ausgehend von den konzeptionell bilanzierten Netto-Herstellerkosten der Referenzma-
schine, ca. 143 Millionen US$ (ohne Triebwerke), wird mit einem herstellerseitigen Aufschlag
von 26.7 % bzw. einem Preis von ca. 191 Millionen US$, die zuvor genannte Rendite erzielt. Der
Preis pro Triebwerk wurde mit 23.5 Millionen US$ bilanziert, was zu einem Gesamtpreis des
zweistrahligen Referenzentwurfs von 228 Millionen USS$ fiihrt.

IRR MANUFACTURER vs. OPERATOR

20.0% over A/C PRICE - Reference Aircraft

15,0%
Operator
10,7%

10,0%

IRR

5,0% 228,0

Manufacturer

0,0%
190 210 230 250 270

AIC PRICE [US$] (2022 price)

Bild 4.51: Ermittlung des Flugzeugpreises der Referenzkonfiguration mit dem Ziel einer paritéti-
schen Rendite zwischen Luftfahrzeughersteller und -betreiber.

Fiir die Abwigung des Flugzeugpreises des Neuentwurfs sind drei Szenarien denkbar:

e Im 1. Szenario bleibt die Rendite des Herstellers im Vergleich zum Referenzentwurf
unverindert (10.7 %) und wiirde somit alle renditespezifischen Vor- oder Nachteile an den
Luftfahrzeugbetreiber iiber den Flugzeugpreis weitergeben.

e Im 2. Szenario bleibt die Rendite des Luftfahrzeugbetreibers im Vergleich zum Referenz-
entwurf unverédndert (10.7 %) und wiirde somit alle renditespezifischen Vor- oder Nachteile
dem Luftfahrzeughersteller iiberlassen.

e Das 3. Szenario entspricht dem eines ausgewogenen Preisansatzes, entsprechend dem
Vorgehen zur Ermittlung des Referenzflugzeug-Preises, bei dem die Rendite von Luft-
fahrzeughersteller und -betreiber am Ende ihrer jeweiligen Lebenszyklusbetrachtung
parititisch sind, also der Preis idealtypisch ausgehandelt wird.

Fiir die INTELWI-Konfiguration ohne LA (ausschlieBlich ein sehr hoch gestreckter Fliigel)
ergeben sich entsprechend dem Bild 4.52 folgende Preisoptionen:

1. Szenario (Herstellerrendite konstant gegeniiber Referenz):
— Flugzeugpreis: 230.0 Millionen US$, Betreiberrendite: 12.0 %

2. Szenario (Betreiberrendite konstant gegeniiber Referenz):
— Flugzeugpreis: 247.5 Millionen US$, Herstellerrendite: 14.3 %

3. Szenario (Hersteller-/Betreiberrendite ausgewogen):
— Flugzeugpreis: 234.3 Millionen US$, Rendite: 11.6 % (IRR Betreiber = IRR Hersteller)
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Reference A/C vs HAR A/C without LA

. SCENARIO 1: SCENARIO 3:
20,0% MANUFACTURERIRR ;|  : IRR OPERATOR =
CONSTANT | | IRR MANUFACTURER (en<®
P pete's
; ; =
15,0% 12,0% L 11.6%
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14,3%
14 T =
X 10,0% 228,0 . ;
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i Reference
! SCENARIO 2:
5,0% ~ 10,7% | OPERATOR IRR
P i CONSTANT
Manufacturer 230,0 234,3 247 5
0,0%
190 210 230 250 270

AIC PRICE [US$] (fiscal year 2022)

Bild 4.52: Rendite und Flugzeugpreis fiir das Referenz und das INTELWI-Flugzeug mit hochge-
strecktem Fliigel ohne Lastabminderungstechnologien bei unterschiedlichen Verhand-
lungszielen.

Diese idealisierte Paritit ist bei der INTELWI-Konfiguration ohne LA mit einem Verkaufs-
bzw. Kaufpreis von 234.3 Millionen US$ zu erreichen. Dieser Preis liegt dabei 2.8 % tiber dem
der Referenz, was sich darin begriindet, dass die Strukturkomplexitit in Folge des sehr hoch
gestreckten Fliigels erhoht und somit seine Produktion verteuert. Allerdings tiberkompensiert
der effizientere Betrieb (— geringerer Energieverbrauch) diesen Nachteil, weshalb die Ren-
dite mit 11.6 % insgesamt hoher ausfillt (+8.4 % gegeniiber der Referenzmaschine). Fiir das
Referenzflugzeug mit LA ergeben sich entsprechend dem Bild 4.53 folgende Preise:

1. Szenario (Herstellerrendite konstant gegeniiber Referenz):
— Flugzeugpreis: 224.0 Millionen USS$, Betreiberrendite: 13.4 %

2. Szenario (Betreiberrendite konstant gegeniiber Referenz):
— Flugzeugpreis: 263.0 Millionen US$, Herstellerrendite: 18.0 %

3. Szenario (Hersteller-/Betreiberrendite ausgewogen):
— Flugzeugpreis: 232.9 Millionen US$, Rendite: 12.7 % (Betreiber, Hersteller)

Fiir die Kosten-Nutzen-Analyse wird auch hier eine ausgewogene Rendite zwischen Hersteller
und Betreiber angenommen, was bei einem Verkaufs- bzw. Kaufpreis von 232.9 Millionen US$
zu erreichen ist. Dieser liegt 21.5 % iiber dem Preis des Referenzflugzeugs und die Rendite
steigt um 18.7 % (2 Prozentpunkte). Diese Verbesserungen sind das Ergebnis der lastadaptiven
MaBnahmen. Diese reduzieren hier die Strukturkomplexitit des Flugzeugs und somit sein Produk-
tionsaufwand, was sich unmittelbar in einem giinstigeren Verkaufspreis niederschligt. Vertiefte
Auswirkungen der verdnderten Systemarchitekturen auf die Produktionsprozesse/-kosten wurden
in Ermangelung an Informationen und aufgrund des vorliegenden Detaillierungsgrads nicht
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beriicksichtigt.
Reference A/C vs HAR A/C with LA
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Bild 4.53: Rendite und Flugzeugpreis fiir das Referenz und das INTELWI-Flugzeug mit hochge-

strecktem Fliigel mit Lastabminderungstechnologien bei unterschiedlichen Verhand-
lungszielen.

Auswirkungen von Intervall, Dauer und Kosten verdnderter Instandhaltungser-
eignisse Der Einsatz von Technologien zur aktiven Lastabminderung wirkt sich auf die
Instandhaltung des Flugzeugs in verschiedener Weise aus. Im Wesentlichen
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1. auf die Flugzeug-Systemebene, wobei es um den stetigen Funktionserhalt der zur Lastab-

minderung beitragenden Komponenten geht. So sind bei zusitzlich, evtl. redundant verbau-
ten oder hoher beanspruchten Systemen, wie z. B. Laser-Detektionssysteme, Regler oder
Aktuatoren, spezifische und regelmiflige Mallnahmen erforderlich. Die konnen sich von
einer einfachen Sicht- {iber eine detaillierte Funktionskontrollen bis hin zu ihrer Reparatur
oder ithrem Austausch ausspannen.

. auf die Flugzeug-Strukturebene, wobei es um die fortlaufende Sicherstellung der Struktu-

rintegritdt der von den Lastféllen betroffenen Bauteile geht. Da die Strukturbelastungen
von den Lastabminderungssystemen gedampft werden und diese potenzielle Fehlerquo-
ten aufweisen, was zu einem nicht detektierten Dampfungsausfall gefiihrt haben konnte.
Folglich ist hier von Interesse, welcher Zusatzaufwand infolge des verbauten Lastabmin-
derungssystems durch zusitzliche Strukturuntersuchungen oder Eingriffe erforderlich sind.
Es sind also visuelle oder detaillierte zerstorungsfreie Untersuchungen an den Stellen
zu vollziehen, die lastkritisch sind und deren Lasten vom Lastabminderungssystem im
Normalfall geddmpft werden.

Ebenfalls ist das Szenario vorstellbar, dass durch die Lastabminderungstechnologien In-
spektionsintervalle gestreckt werden konnten, da durch die Dimpfung eine insgesamt
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geringere Strukturbelastung vorliegt, was den Erwartungswert potenzieller Ermiidungser-
scheinungen erhohen konnte.

3. auf die Flugzeugbetriebsebene, wobei veridnderte instandhaltungsbedingte Bodenzeiten und
Ausgaben eine unmittelbare Wirkung auf die Effizienz der Maschine haben: So bestimmen
Hiufigkeit und Léange potenziell zusitzlicher Aufwendungen wie die technische Betriebsef-
fizienz benachteiligt wird. Gleichzeitig konnte es sich positiv auswirken, wenn die hier
erforderlichen Tétigkeiten in bereits notwendige Instandhaltungsereignisse, wie z.B. den
A-Check, mit aufgenommen werden. Neben der technischen Instandhaltungseffizienz, also
dem Verhiiltnis aus Flug- zu Instandhaltungsstunden, tragen zur gesamtwirtschaftlichen
Bilanz die notwendigen Ausgaben deutlich bei.

Im Rahmen des Projekts INTELWI wird zur Bewertung der Instandhaltung nicht detailliert
in die System- oder Strukturebene eingestiegen. Es werden keine systemspezifischen Analysen
gefahren, welche Mallnahmen und vor allem in welchem Umfang und in welcher Héaufigkeit
notwendig wiéren, um das lastadaptive Flugzeug sicher zu betreiben. Dafiir wiren u.a. MSG-3
Analysen (Maintenance Steering Group-3) notwendig, um die grundlegenden Wirkungs- und
Fehlerpfade, letztendlich die potenziellen Fehlerarten und ihre Systemrelevanz, zu identifizieren.
Zusammen mit entsprechenden Aufwandabschitzungen zur Fehlervermeidung oder -beseitigung
hitten daraus die geplanten Instandhaltungsaktivititen fiir den Lebenszyklus des INTELWI-
Luftfahrzeugs bestimmt werden miissen. Diese systematische Ableitung konnte im Umfang
des Arbeitspakets nicht geleistet werden. Mit Hilfe einer Top-Down-Betrachtung wurden die
Auswirkungen potenzieller Anderungen des urspriinglichen Instandhaltungsplans, der sich in
Anlehnung an die A350 ergab auf die Wirtschaftlichkeit des INTELWI-Flugzeugs ermittelt.
Dazu wurden die aggregierten Stellgro3en eines Instandhaltungsereignisses wie

e Hiufigkeit,
e Dauer und

e Kosten

parametriert, und die Auswirkung ihrer Anderungen auf den technischen und wirtschaftlichen
Betrieb bewertet. Dies erfolgte mit Hilfe einer Sensitivitdtsanalyse, bei der die Parameter ge-
trennt voneinander variiert wurden. Dabei wird dem Instandhaltungsplan ein zusitzlicher Check
eingefiigt, der entsprechend seiner Spezifikation die in Bild 4.54 exemplarisch gezeigt Vertei-
lung als ,,ADD-Check* iiber den Lebenszyklus des Flugzeugs aufweist. Die Verteilung wird
iterativ berechnet, da die Durchfiihrung der Checks eine unmittelbare Auswirkung auf die totale
Betriebszeit und Zyklen der Maschine hat und diese Betriebsdaten wiederum Einfluss auf den
Zeitpunkt und somit Haufigkeit der Checks nehmen. In Bild 4.54 rechts wird dazu beispielhaft
dargestellt, inwieweit sich die Instandhaltungseffizienz iiber den gesamten Lebenszyklus des
INTELWI-Flugzeugs durch einen zusitzlichen Check verdndern wiirde: In dem Beispiel wird
davon ausgegangen, dass der zusitzliche Check in einem Intervall von 500 Flugstunden durchzu-
fiihren ist und dabei eine Dauer von 12 Stunden aufweist. Aspekte wie z. B. die Integration in
bereits vorhandene Checks oder die Durchfiihrung in regulire Nichtbetriebszeiten (z.B. ,,Over-
night*) werden hier aufgrund des begrenzten Bilanzumfangs nicht diskutiert, was allerdings eher
zum Nachteil der Gesamtbilanz des INTELWI-Flugzeugs beitridgt und somit einem strengen
Szenario entspricht (,,worst-case®).

Um die Wirkungsanalyse auszuweiten, wurden auf der Basis des zuvor beschriebenen Vor-
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Bild 4.54: Beispiel einer Verteilung zusitzlicher Checks (links ,,ADD-Check*) und deren Aus-
wirkung auf die technische Instandhaltungseffizienz des Flugzeugs (rechts) iiber den
25 Jahre Betriebszeit.

gehens eine Vielzahl von Parameterkonstellation simuliert. Diese Parameterstudien dienen vor
allem dazu, den Parameterraum in der frithen Entwurfsphase abzustecken, so dass Technologen
oder andere Entscheidungstriger Richtwerte bzgl. maximaler Kosten bzw. Zeitaufwénde vor-
gelegt bekommen. Es wurden also eine Vielzahl der Instandhaltungsmustern, wie in Bild 4.54
links gezeigt, gerechnet und die dadurch erwirkte Verdnderung auf die Rendite abgebildet. Die
prozentuale Verdnderung der Rendite wurden sowohl fiir eine ausschlieBlich technisch veridnderte
Instandhaltungseffizienz, das heif3t ein gedndertes Verhiltnis aus Flug- und Instandhaltungszeit
ohne weitere Check-spezifische Kosten, und unter Beriicksichtigung eines spezifischen Kosten-
beitrags ermittelt. Die funktionale Abbildung der sich prozentual verindernden Rendite (IRR)
des Flugzeugs, bei sonst unverdnderten Randbedingungen wie z. B. der Anschaffungspreis,
ist in Bild 4.55 dargestellt: Dem linken Diagramm liegt die akademische Annahme keiner zu-
sdtzlichen Kosten pro Check zugrunde, wobei im rechten Diagramm davon ausgegangen wird,
dass dieser zusitzliche ,, INTELWI“-Check 100000 USS$ kostet. Diese Spreizung soll erlauben,
Zwischenwerte zu interpolieren bzw. bis zu einem gewissen Grad zu extrapolieren!
Grundsitzlich bestitigt sich die Erwartungshaltung einer Verschlechterung der Rendite bei
einem abnehmenden Check-Intervall bzw. einer Zunahme der Check-Dauer. Ebenso bestitigt
sich die Erwartung, dass sich der betreffende Gradient mit sinkender Intervalllinge und somit
zunehmender Haufigkeit des Checks steigt, also dass der Renditeverlust bei sehr kurz Intervallen
iiberproportional wiéchst, da die Checks den Betrieb zunehmend dominieren. Beispielsweise
wire fiir einen durch die neue INTELWI-Systemarchitektur notwendigen und eigenstindigen
Check alle 1000 Flugstunden, der eine Dauer von 1 Tag bendétigt, allein durch die verlorene
potenzielle Flugbetriebszeit eine Abnahme der Rendite von etwa -3.3 % zu erwarten. Ligen
zudem die Kosten fiir diesen Check bei 100000 USS$ so ist ein Riickgang der Rendite um -
5.1 % moglich. Dariiber hinaus wiirde eine Halbierung des Intervalls (500 FH) den Riickgang
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Bild 4.55: Prozentuale Auswirkungen eines zusitzlichen eingefithrten Checktyps auf die
Ursprungs-Rendite des INTELWI-Flugzeugs, bei veridnderlichem Intervall (Flug-
stunden) und parametrierter Dauer (links ohne zusitzliche Kosten; rechts mit der
Annahme, dass ein Check 100000 US$ kostet).

ungefihr verdoppeln (-6.8 % bzw. -10.4 %); dhnlich verhilt es sich bei einer Verdopplung der
Dauer. Andersherum fiihrt eine Verldngerung des Intervalls bzw. einer Verkiirzung der Dauer
zu einem genau symmetrisch inversen Verlauf der prozentualen Verdnderung der Rendite;
mit zunehmender Intervalllinge und abnehmender Dauer ndhert man sich asymptotisch dem
Referenzfall an (IRRINTELWLoriginir = 12.7 %).

Da hier keine detaillierten Kenntnisse iiber Instandhaltungsmaf3nahmen und -kosten der
INTELWI-betreffenden Teilsysteme (verdnderte Fliigelstruktur, Aktuatoren, LIDAR, Reglersys-
teme etc.) vorliegen, wird auf die Moglichkeit einer Zielpreisfindung zuriickgegriffen. Dabei geht
es darum, die theoretisch maximal moglichen Kosten fiir den zusitzlichen Check zu ermitteln, so
dass die Rendite des INTELWI-Flugzeugs nicht kleiner als die des Referenzflugzeugs wird. Ma-
thematisch erfolgt somit eine Iteration der Kosten des zusétzlichen Checks, bei unterschiedlichen
Parameterkonstellation aus Intervall und Dauer, wobei die Rendite des Referenzflugzeug der Ziel-
wert ist. Dabei sind die in Bild 4.56 links ermittelten Maximalkosten ein Extremszenario, in dem
samtliche durch das INTELWI-Flugzeug gegeniiber der Referenzmaschine erwirtschaften Kos-
tenvorteile (insbesondere durch die geringen Kraftstoffkosten) ausschlieBlich in den potenziellen
Kostennachteilen des zusitzlichen Checktyps aufgehen wiirden. Daher sind auch die mogli-
chen Kosten sehr hoch: Ausgehend von dem Beispiel oben, der Einfiihrung eines zusitzlichen
Checktyps mit einem Intervall von 500 Flugstunden und einer Dauer von 1 Tag, ligen maximal
Kosten bei knapp 251000 USS. Bei einer Verdoppelung des Intervalls auf 1000 FH stiege die
Kostengrenze auf gut 665000 USS$. Eine zunehmende Dauer des Checks reduziert die aus einer
gesamtbetriebswirtschaftlichen Perspektive betrachteten Maximalkosten. So wiirde zum Beispiel
bei einem Intervall von 1000 Flugstunden, die Verdreifachung der Dauer, von 1 auf 3 Tage,
zu einer knappen Halbierung der Maximalkosten von 665000 US$ auf 352000 USS$ fiihren.
Somit ergibt sich ein zu optimierendes Wechselspiel: Einerseits wiirde mit einer zunehmenden
Komplexitit der INTELWI-Systemarchitektur die Dauer und Kosten der Instandhaltungsmaf-
nahmen steigen, andererseits allein durch die dadurch verursachten Flugausfille abnehmenden
Erlose die Rendite senken, weshalb sich die Maximalkosten dieser Instandhaltungsmafnahmen
grundsitzlich reduzieren.
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Bild 4.56: Maximale Kosten eines zusitzlich eingefiihrten Checktyps bei verdnderlichem Inter-
vall (Flugstunden) und parametrierter Dauer, mit dem Zielwert einer Rendite oberhalb
des Referenzflugzeugs (IRRReferenz = 10.7 %).

Der anfinglich ermittelte Verkaufspreis fiir das INTELWI-Flugzeug ist ein Verhandlungser-
gebnis zwischen Betreiber und Hersteller unter der Annahme, dass sich die Instandhaltungsmaf-
nahmen zum Referenzflugzeug nicht verindern. In den darauffolgenden Studien zur Auswirkung
verdnderter Instandhaltungsmalinahmen wurde dieser nicht geédndert. Folglich werden die poten-
ziellen wirtschaftlichen Lasten und Risiken durch hohere Kosten bzw. geringerer Einnahmen,
allein durch den Luftfahrzeugbetreiber getragen, weshalb auch nur seine Rendite sich reduziert
und die des Herstellers unveréindert bleibt.

Werden bei der Verkaufsverhandlung die moglichen Mehrausgaben durch notwendige In-
standhaltungsmafnahmen beriicksichtigt, so kann der Flugzeugbetreiber diese gegeniiber dem
Hersteller geltend machen und entsprechende Abschlige beim Flugzeugspreis erwirken. Auf
der Seite des Flugzeugbetreibers wiirde sich der reduzierte Preis positiv auf die dkonomische
Lebenszyklusbilanz auswirken und die nachteiligen Effekte hoherer Instandhaltungsaufwendun-
gen auf die Rendite dampfen. Gleichzeitig verringert ein reduzierter Verkaufspreis die Rendite
des Flugzeugherstellers, bei sonst unverdnderten Produktionsdaten Wie zuvor beschrieben, fiihrt
auch hier das Equilibrium zwischen Hersteller- und Betreiberrendite zu einem theoretisch fair
ausgehandelten Verkaufspreis.

In Bild 4.57 wird die negative Verschiebung der Renditekurve des Flugzeugbetreibers durch
einen erhohten Instandhaltungsaufwand dargestellt — von der Kurve ohne zu der mit ergénzenden
MRO MalBinahmen (vgl. auch Bild 4.53: Renditeverlauf ohne zusitzliche Instandhaltungsmafinah-
men). Hier wurde exemplarisch ein zusitzlicher Check eingefiihrt, der alle 1000 Flugstunden, mit
einer Dauer von 1 Tag durchgefiihrt wird und Kosten von 100000 US$ verursacht. Die Paritit der
Rendite von Betreiber und Hersteller liegt nun bei einem Verkaufspreis von 230.1 Millionen USS$,
also um 1.2 % niedriger als der urspriinglich — ohne verindertem Instandhaltungsplan — ausgehan-
delte Preis von 232.9 Millionen US$. Die Rendite beider Verhandlungspartner betréigt nun 12.1 %
bzw. ist 0.6 Punkte (-4.7 %) niedriger. Vergleicht man die Rendite die der Flugzeugbetreiber mit
dem urspriinglichen Kaufpreis (232.9 Millionen US$) aber mit Beriicksichtigung des o.g. zusitz-
lichen Checks realisiert (vgl. auch Bild 4.55 rechts: 5.0 %), so dimpft der reduzierte Kaufpreis
den Renditeverlust beim Betreiber geringfiigig und zwar um 0.3 Prozentpunkte. Die Abschlige
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aus der Sicht des Herstellers sind dabei deutlicher und zwar die bereits o.g. 0.6 Prozentpunkte
bzw. -4.7 %.

Ein weiteres, wenn auch eher extremes Verhandlungsszenario/-ergebnis ist, wenn der Flugzeug-
betreiber die erhohten Instandhaltungskosten vollstidndig iiber einen reduzierten Flugzeugspreis
an den Hersteller weitergibt, also eine Rendite von 12.7 % erwirtschaften konnte, die sonst nur
ohne zusitzliche InstandhaltungsmaBnahmen mit dem INTELWI-Flugzeug erreichbar wire.
Wie in Bild 4.57 gezeigt wird (Szenario 1), miisste dazu der Verkaufspreis von 230.7 Millio-
nen US$ auf 224.0 Millionen US$ (-3.0 %) abgesenkt werden. Der Flugzeughersteller wiirde
bei diesem Verkaufspreis eine durchschnittliche Rendite von 10.7 % erwirtschaften, was der
des Referenzflugzeugs entspriche und 12.3 % unter der Rendite liegt, die bei einem zwischen
Bertreiber und Hersteller paritidtischen Verhandlungsergebnis zu erzielen ist (4.57: Szenario 3
Verkaufspreis: 230.7 Millionen US$, Rendite: 12.2 %). Den zahlreichen Varianten eines Checks,
mit den unterschiedlichsten Kombinationen aus Intervallldnge, Dauer und Kosten wird mit einer
Sensitivitdtsanalyse begegnet, um ihre Auswirkungen auf die Rendite abzubilden. Dabei wird als
Optimierungsziel die Paritéit der Renditen des Herstellers und des Betreibers festgelegt (Szenario
3). Es folgen somit bei jeder Wertekonstellation zwei Iterationen: Die erste Iteration implemen-
tiert den Check als zusitzliches Instandhaltungsereignis, das auch alle anderen flugzeit- oder
flugzyklusabhidngigen Ereignisse beeinflusst, in den Flugplan. Die zweite Iteration findet den
Flugzeugpreis, bei dem die Rendite von Hersteller und Betreiber identisch ist.

Reference A/C vs HAR A/C with LA
plus an exemplary supplementary MRO Check

20,0% Operator SCENARIO 1. SCENARIO 3 '+ SCENARIO 2
intel\Wi A/C ; . i
MRO supplement 12 7% . : 12.2%
- without : : -
15.0% - with ' 12,7%
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14
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iz : T ——
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0.0%
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Bild 4.57: Ermittlung des Flugzeugpreises fiir die INTELWI-Konfiguration mit hochgestreck-
tem Fliigel und Lastabminderungstechnologien mit zusétzlichem Check (1000 FH,
1000008$) und bei unterschiedlichen Verhandlungszielen.

Tabelle 4.19 fast das Ergebnis dieser Sensitivitdtsanalyse zusammen. Dabei wurde das Check-
Intervall zwischen 1000 und 3000 Flugstunden, die Check-Dauer zwischen 1 und 3 Tagen
und die Check-Kosten zwischen 50000$ und 150000$ variiert. Abgebildet werden die totale
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Rendite IRR, die zum Referenzflugzeug relative Rendite AIRR und der Flugzeugpreis des
INTELWI-Flugzeugs.

Interval Dauer
1 Tag 2 Tage 3 Tage
50000 $ 150000 $ 50000 $ 150000 $ 50000 $ 150000 $
IRR 12.29% 12.12% 12.0% 11.82% 11.71% 11.53%
1000 FH AIRR +14.8% +13.2% +12.0% +10.4 % +9.3% +7.7 %
Flgz.preis 231.18% 230.40% 229.86% 229.08$ 228.58% 227.8%
IRR 12.49 % 12.41% 12.34% 12.26 % 12.20% 12.11%
2000 FH AIRR +16.6% +15.9% +15.2% +14.5% +13.9% +13.1%
Flgz.preis 232.07$ 231.68% 231.39% 231.01% 230.74$ 230.36$
IRR 12.56 % 12.50% 12.46 % 12.41% 12.36 % 12.31%
3000 FH AIRR +17.3% +16.8% +16.3% +15.9% +15.4% +14.9%

Flgz.preis 232.37$ 232.128% 231.93% 231.68% 231.49% 231.23%

Tabelle 4.19: Hersteller- und Betreiber-Rendite des INTELWI-Flugzeugs mit Lastabminderung
(HAR A/C with LA) und Beriicksichtigung eines zusitzlichen Instandhaltungs-
checks, parametriert nach Intervall, Dauer und Kosten (Verkaufspreis wurde iterativ
mit dem Ziel IRRyerstelier = IRRBetreiber berechnet).

Die Sensitivitidten lassen sich in den hier betrachteten Grenzen linear annidhern. Die relative
Rendite AIRR sinkt linear angenihert je Kosteninkrement von 100000$ um:

e 1.6 Punkte bei einem Intervall von 1000 FH
e (.7 Punkte bei einem Intervall von 2000 FH
e (.5 Punkte bei einem Intervall von 3000 FH
Die relative Rendite AIRR sinkt linear angenihert je Zeitinkrement (Dauer) von 1 Tag um:
e 2.8 Punkte bei einem Intervall von 1000 FH
e 1.4 Punkte bei einem Intervall von 2000 FH
e 1.0 Punkte bei einem Intervall von 3000 FH

Die Intervallldnge beeinflusst degressiv den Renditeabschlag. Mit Hilfe der Erkenntnisse ladsst
sich eine vereinfachte Annéherungsgleichung ableiten, mit der fiir das INTELWI-Flugzeug die
relative Rendite zur Referenz (IRRReferen; = 10.7 %) abgeschitzt werden kann. Dabei ist darauf
zu achten, dass die Dauer zwischen 0.5 und 4 Tagen, das Intervall oberhalb von 500 Flugstunden
und die Kosten unterhalb von 200000 $ pro Check liegen:

2771-D 0.0156 - Kost
AIRR = 18.7% — auer + oSt 4, 4.7)

Intervall

Dauer : Dauer des Checks [Tage]
Kosten : Kosten des Checks [$]
Intervall : Intervall des Checks in Flugstunden [FH]
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Mochte man das Ergebnis der Gleichung mit den Werten in Bild 4.55 vergleichen, so ist
darauf zu achten, dass sich die dort dargestellte prozentuale Verdnderung auf die Rendite des
INTELWI-Flugzeugs und nicht auf die des Referenzflugzeugs bezieht, also IRRiNTELWI =
12.7%. Zum Beispiel ist dem Bild 4.55 rechts zu entnehmen, dass sich bei einem Intervall von
1500 Flugstunden, einer Dauer von 2 Tagen und Kosten von 100000$ die Rendite um 5.3 %
reduziert. Bezogen auf die urspriingliche Rendite von 12.7 % bedeutet dies, dass sich diese auf
12.1 % reduziert. Aus der Gleichung oben wiederum folgt ein AIRR von 14.0 %, der allerdings
auf die Rendite des Referenzflugzeugs von 10.7 % zu beaufschlagen ist, was zu einer Rendite des
INTELWI-Flugzeugs von 12.2 % fiihrt. Die Abweichung zwischen Diagramm und Rechnung
um 0.1 Punkt ist der Vereinfachung der Formel zuzuschreiben.

Fazit

e Die wirtschaftliche Bewertung des INTELWI-Flugzeugs zeigt einen 6konomischen Vorteil
gegeniiber eines konventionell ausgelegten Referenzflugzeugs mit identischen Transport-
anforderungen.

e Bereits die Lebenszyklusbewertung der Zwischenstufen-Konfiguration mit einem sehr hoch
gestreckten Fliigel aber ohne Lastabminderungstechnologien weist eine hohere Rendite
AIRR = +8.4 % auf (von IRRReferenz = 10.7 % auf IRRINTELWI intermediate = 11.6 %).

e Allerdings wird durch die Implementierung der Lastabminderungstechnologien und der da-
mit ganzheitlich erwirkten Vorteile auf den Luftfahrzeugentwurf (u. a. leichter, effizienter),
das wirtschaftliche Potenzial erkennbar erhoht:

o Die Rendite des INTELWI-Flugzeugs mit Lastabminderungstechnologien liegt im
Vergleich zum Referenzflugzeug um bis zu AIRR = 18.7 % hoher™*; IRRReferen; =
10.7 % auf IRRNTELWI = 12.7 % (+2.0 Prozentpunkte).

o Die Rendite des INTELWI-Flugzeuges mit Lastabminderungstechnologien liegt
im Vergleich zu dem ohne Lastabminderung um bis zu AIRR = 7.4 % hoher*;
IRRINTELWI_ intermediate = 11.6% auf IRRiNTELWI = 12.7 % (+1.1 Prozentpunkte). *

Diese Werte sind jedoch nur dann zu erreichen (,,bis zu*), wenn der Instandhaltungsplan fiir den INTELWI-Entwurf mit Lastab-
minderungstechnologien gegeniiber dem der Referenz unverindert bleibt. Einer Verschérfung des Instandhaltungsplans fiihrt zu
einer Reduktion der Rendite. Dies wurde nur fiir das INTELWI-Flugzeug mit Lastabminderungstechnologien parametrisch
evaluiert, da hier angenommen wird, dass nur neue Systemarchitekturen eine erkennbare Abweichung des Instandhaltungsplans
zum Referenzentwurf bewirken. Eine Relaxation des Instandhaltungsplans wiirde sich weiter positiv auf die Rendite auswirken
und wird hier nicht weiter betrachtet.

e Es wird betrachtet, welche Auswirkungen eine Verschirfung des Instandhaltungsplans hat,
indem zusitzliche MaBBnahmen (Checks) erforderlich sind um das INTELWI-Flugzeug,
mit seinen teilweisen neuen Systemarchitekturen, zu betreiben.

Grundsitzlich hat jeder zusitzliche Eingriff Nachteile zur Folge, die sich insbesondere in
unproduktiven Bodenzeiten des Flugzeugs (Einnahmenverluste) und durch hohere Ausga-
ben (Kosten durch die Instandhaltungsmalinahmen) niederschlédgt. Das Projekt umfasste
keine dezidierten Systemanalysen bzgl. Ausfallverhalten, Degradation oder konkrete In-
standhaltungsmaBnahmen (Inspektion, Reparatur etc.) der betroffenen Systembauteile (z.B.
LIDAR, Aktuatoren, Struktur). Daher blieb die betriebswirtschaftliche Analyse auf Annah-
men beschrinkt, die ,,was-wire-wenn‘‘-Szenarien abdecken. In die Lebenszyklusanalyse
wurde ein Block (Platzhalter) eines zusitzlichen Checks eingebaut, der iiber sein Ereig-
nisintervall, seine Dauer und Kosten parametrisch charakterisiert wurde. Die Parameter
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wurden variiert und die Auswirkungen auf die Wirtschaftlichkeitskennwerte (Rendite, Net-
tobarwert) des INTELWI-Flugzeugs berechnet. Somit wurde Top-Down der Ergebnisraum
abgesteckt, um bei detaillierteren Erkenntnissen iiber notwendige InstandhaltungsmafBnah-
men ziigig eine Antwort iiber deren Auswirkungen auf die Wirtschaftlichkeit geben zu
konnen.

Vereinfacht ergibt sich, dass sich der prozentuale Renditeanstieg der INTELWI-
Konfiguration zur Referenzkonfiguration (IRRReferen; = 10.7 %) um die summierten Fak-

toren
Dauer[Tage]
:2771% [Prozentpunkte pro T 48
Intervalll:inge[FH] b [Prozentpunkte pro Tag] (4.8)
Kosten[$]
:0.0156% [Prozentpunkt 49
Intervallléinge[FH] o [Prozentpunkte pro $] (4.9)

reduziert. So liegt die errechnete Rendite im Vergleich zum Referenzflugzeug nur noch um
12.4 % hoher IRRnTeLwWT = 12.0 %), wenn z.B. ein zusitzlicher Check mit einem Intervall
von 1000 Flugstunden, einer Dauer von 2 Tagen und Kosten von 50000 $ eingefiigt wiirde.
Bei einem Intervall von 2000 FH, einer Dauer von 1 Tag und Kosten von 100000 $ lidge
die Rendite um 16.5 % iiber der der Referenz (IRRinTELWI = 12.5 %).

AbschlieBend lidsst sich feststellen, dass sich die Wirtschaftlichkeit der INTELWI-
Konfiguration robust gegeniiber nachteiligen Effekten durch eventuell zusitzlich eingefiigter
InstandhaltungsmafBnahmen zeigt. Der 6konomische Vorteil durch die verbesserten Flugleis-
tungen, als Ergebnis einer hohen Fliigelstreckung und reduzierter Strukturmassen durch die
lastreduzierenden Systeme, iiberwiegt den Nachteilen in moderaten Instandhaltungsszenarien. In
Tabelle 4.20 sind die erwarteten Renditen der Flugzeuge als Endergebnis zusammengefasst.

Konfiguration Referenz INTELWI ohne LA INTELWI mit LA
. max. 12,7 %
Rendite 10.7 % 11,6 % i 115 %
AIRR zur Referenz — +8,4 % m.a X +18.7 %,Z
min. +7.4 %*
AIRR zu INTELWI oh- -7.8 % — +9.5 %
ne LA

* Fiir Hersteller und Betreiber, da mit Paritit gerechnet wurde. Produktionsphase des Programms beim Hersteller
wurde mit 30 Jahre festgelegt. Die Betriebszeit pro Flugzeug 25 Jahre.

** Szenario mit einem zusitzlichen ,,INTELWI“-Instandhaltungscheck, Intervall: 1000 FH, Dauer: 3 Tage, Kosten:
150000$

Tabelle 4.20: Aggregiertes Ergebnis der 6konomischen Lebenszyklusbilanz als Rendite
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4.5 AP 2.1 Flugphysikalische Technologien

Im AP 2.1 ,,Flugphysikalische Technologien* wurden 2D-RANS-LFD-Untersuchungen durch-
gefiihrt, mit denen fiir ausgewihlte Steuerflichenausschlige Informationen zum Amplituden-
und Phasengang des aerodynamsichen Antwortverhaltens sowie Scharniermomente ermittelt
wurden [54]. Ziel war dabei die Erzeugung von Ersatzmodellen (ROMs) als Datenbank fiir die
Entwicklung von Aktuatoren und Reglern in den UAPs 2.3.1 und 2.3.2 sowie fiir die schnelle
Auswertung und Analyse der Wirksamkeit von Steurflichenbewegungen in den Vorentwurfs-
Prozessketten aus HAP 1. Ein ROM besteht im Rahmen dieser Untersuchung aus einer Halton-
Sequenz der aerodynamischen Antworten von der ersten Harmonischen eines periodischen
Klappenausschlags iiber den aerodynamischen Parametern Mach-Zahl (Ma), Reynolds-Zahl (Re)
und Anstellwinkel (AoA) sowie den geometrischen Parametern Klappentiefe in Prozent der
lokalen Profiltiefe und dem Klappenausschlagswinkel. Mit dem Ersatzmodell sind dann im
Rahmen des Entwurfsprozesses in HAP 1 die aerodynamischen Antworten in Amplituden-
und Phasengang sowie abgeleitete Groen, wie z.B. Scharniermomente, fiir beliebige Punkte
im Untersuchungsgebiet interpolierbar. Gleichzeitig sind auch z.B. fiir eine gesuchte aerody-
namische Antwort unter Beriicksichtigung maximal zuldssiger Scharniermomente geeignete
Steuerflichengrofen und -ausschlige ableitbar.

4.5.1 RANS/LFD geeignetes CAD-Model

Fiir die Studie zur Untersuchung des aerodynamischen Antwortverhaltens beim Béendurch-
flug mit dynamischen Steuerflichenausschldgen zur Lastreduktion wurde ein Fliigelprofil der
Referenzkonfiguration verwendet. Dieses Fliigelprofil entspricht dem Profil in Sektion 8 in
Bild 4.35. Die Fliigeltiefe des Profils betrdgt 4.368 m und in Bild 4.58 wird die entsprechende
Profilgeometrie dargestellt.

R

Bild 4.58: Aus der Referenzkonfiguration extrahierter Profilschnitt (Sektion 8).

Der Profilschnitt wurde so gewéhlt, dass ein Einfluss dreidimensionaler Stromungsphédnomene,
wie sie in Rumpf- und Triebwerksnédhe und an der Fliigelspitze auftreten, moglichst gering sind.
Das Profil wurde in einem Fliigelschnitt parallel zur Symmetrieebene (,,line in flight direction*)
extrahiert und fiir die 2D-Untersuchungen entsprechend Gleichung 4.10 mit dem Pfeilwinkel der
Vorderkante transformiert [55].

(2, 2%P) = (x,z/cos @) x,x*P € [0, 1] (4.10)
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4.5.2 RANS/LFD Basisnetzte

Das Netz fiir die aerodynamische Simulation des transformierten Fliigelprofils der Referenz-
konfiguration wurde mit dem Programm CENTAUR erstellt. Hierbei wurde ein Basisnetz mit
ungefihr 150.000 Punkten vorbereitet. Die Auflosung der Grenzschicht erfolgt hier mit 60 Pris-
menschichten.

Modellierung der geometrischen Variationen des Basisnetzes Fiir die Modellierung
der Steuerflachenausschlidge wird das aerodynamische Netz mit der Methode der radialen Ba-
sisfunktionen (RBF) deformiert. Ausgehend von den Basisnetzen erfolgte die Netzdeformation
fiir die fiir den Aufbau des ROMs vorgegebenen Parameterkombinationen der Steuerflaichengeo-
metrie (prozentuale Profiltiefe) und der Ausschlagwinkel. Die gewihlte Methode zur Netzde-
formation gewéhrleistet, dass die Anzahl der Netzpunkte konstant bleibt. Dies ist wichtig fiir
die Erstellung der rechten Seite der LFD Funktion und es wird sichergestellt, dass die aerodyna-
mische Ergebnisse aller Snapshots (Datenpunkte) des ROMs stets miteinander vergleichbar sind,
da alle Simulationen mit der gleichen Anzahl von Netzpunkten gerechnet werden. Bild 4.59
zeigt des Ergebnis der Netzdeformation des aerodynamischen Netzes zur Modellierung eines
Steuerflichenausschlages an der Hinterkante.

Bild 4.59: Modellierung eines Steuerflichenausschlags an der Hinterkante durch Deformation
des aerodynamischen Netzes (Rotationspunkt bei 76 % der Fliigeltiefe, Ausschlagwin-
kel 8.5°).

Fiir die Erstellung des ROMs wurden 100 geometrische Variationen in Form einer Halton-
Sequenz vorbereitet und die entsprechenden Netze fiir die aerodynamische Simulation wurden
durch die Netzdeformation erstellt. Dieses Vorgehen wurde fiir die Erstellung aller hier generier-
ten ROMs angewendet.

4.5.3 Initiale ROMs fiir ausgewihlte Steuerflachen

Fiir die Untersuchung des aerodynamischen Verhaltens bei dynamischen Ausschldgen von
Hinterkantenklappen und Spoilern wurde der in Tabelle 4.21 angegebene Parameterbereich
betrachtet.

Fiir den inneren Profilschnitt S5 werden dabei nur positive Spoilerausschlige betrachtet. Im
duBeren Profilschnitt A2 werden positive und negative Ausschlige des Querruders beriicksichtigt.

98



4.5 AP 2.1 Flugphysikalische Technologien

Mach-Zahl, Ma 0.15 bis 0.35
Reynolds-Zahl, Re 1.5 x 107 bis 3.12 x 107
Anstellwinkel, o 2.0° bis 8.0°
Ausschlagwinkel Querruder 0° bis 10°
Ausschlagwinkel Spoiler 0° bis 5°
Klappentiefe/Fliigeltiefe Querruder 0.1 bis 0.3
Klappentiefe/Fliigeltiefe Spoiler 0.1 bis 0.15

Tabelle 4.21: Untersuchungsparameterbereich der Querruder -und Spoilerausschlagstudie

Die GroBe des Spoilers bzw. des Querruders wird dabei ohne Beriicksichtigung struktureller
Randbedingungen zwischen 10 % und 30 % der lokalen Tiefe des Profils variiert.

Basierend auf einer stationiren RANS-Simulation mit dem DLR-TAU-Code [56, 57] werden
die dynamischen Effekte anschlieBend mit dem LFD-Loser [58] im Frequenzbereich O —40Hz
mit einer Auflésung von 200 reduzierte Frequenzen simuliert, womit sich Ausschlédge bis zu
einer Drehrate von 500 °/s darstellen lassen. Alle untersuchten Flugfille der 6 ROMs beziiglich
Querruder und Spoiler Ausschldgen [59—-61] haben eine gute Konvergenz bei den RANS- und
LFD-Simulationen aufgewiesen. Die Dichteresiduen fiir die RANS-Simulationen haben Werte
bis zu 1 x 107!? und die GMRES-Residuen haben Werte bis zu 1 x 10~ erreicht. Als Beispiel ist
das Ergebnis der LFD-Simulation der Querruderausschlagstudie fiir die A2-TO1+F Konfiguration
in Bild 4.60 dargestellt. Das Ergebnis zeigt den Verlauf von Amplitude und Phasengang iiber das
gerechnete Frequenzspektrum von 0 —40Hz.

025

0.2

0.15

0.1

Phasengang, ¢ [rad]

Amplitudengang, dc_/5f, [/°]

0.05

==
10" 10
Frequenz

Bild 4.60: Profil A2-TO1+F: Amplitude- und Phasengang der 100 Samples iiber 200 Frequenzen
bis auf 40Hz.

Fiir die oben erwdhnten ROMs wurde eine Qualititspriifung im angegebenen Parameterbereich
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durchgefiihrt. Dabei wird die Qualitit des erzeugten ROMs durch einen ,,Leave-One-Out‘“-Test
bewertet, in dem gepriift wird, ob das Ersatzmodel féhig ist, ein vorher entfernten Simulationser-
gebnis selbst durch seinen Interpolationsalgorithmus mit einem geringen Fehler zu reproduzieren.
Die vorbereiteten ROMs weisen einen relativen Fehler unter 15% auf. Beim Grofteil der
Ergebnisse liegen alle die Interpolationsfehler unter einem Wert von 10 %.

4.5.4 Finale ROMs und Dokumentation

Ziel dieser Arbeit war es, Technologien zur aktiven Reduktion von Béenlasten zu untersuchen. Da-
zu wurden fiir einen reprisentativen Fliigelschnitt des Referenzflugzeugs Ersatzmodelle (ROMs)
erstellt, um die Interaktion mit Béen unterschiedlicher Linge und den zur Lastreduktion ver-
wendeten dynamischen Steuerflichenausschlidgen vorherzusagen. Zentraler Bestandteil ist die
Bestimmung der zur Reduktion der aerodynamischen Lasten bendtigten Steuerflachenausschlige
unter Beriicksichtigung von im Projekt definierten maximalen Ausschlagswinkeln und Stellge-
schwindigkeiten. Dabei wurde die Steuerfliche an der Hinterkante um eine Kippnase (droop
nose) an der Vorderkante des Fliigelprofils erginzt, um die aus den Steuerflichenausschlidgen an
der Hinterkante resultierenden Nickmomente abzumindern.

Die fiir die Erstellung der Ersatzmodelle benotigte Datenbank wurde mit numerischen Simula-
tionen basierend auf der RANS-LFD-Methode generiert. Insgesamt wurden 16 Datenbanken
mit den statischen- und dynamischen Antworten ausgehend von Steuerflachenausschldgen und
Boeninteraktionen mit der DLR SMARTY-Toolbox erstellt. Mit den Ersatzmodellen konnen die
dynamischen aerodynamischen Lasten in Abhiingigkeit der Steuerflichenausschlige vorherge-
sagt werden. Es ist ebenfalls moglich, die zum Ausgleich einer dynamischen aerodynamischen
Last benotigten Steuerflachenausschldge zu bestimmen und somit eine signifikante Reduktion
der Boenlasten zu erreichen. Die Anwendung der entwickelten Methode zur Boenlastreduktion
erfolgt dabel in fiinf Schritten:

1. Berechnung der dynamischen aerodynamischen Lasten einer Boe auf das Fliigelprofil,

2. Berechnung des dynamischen Steuerflichenausschlags an der Hinterkante zur vollstindi-
gen Aussteuerung der Boenwirkung,

3. Berechnung des dynamischen Steuerflichenausschlags der Kippnase zum Ausgleich des
durch den Ausschlag der Hinterkantenklappe verursachten Nickmoments,

4. Berechnung des benétigten Scharniermoments zur Realisierung des Steuerflichenaus-
schlags an der Hinterkante,

5. Berechnung des resultierenden Widerstands aus dem Zusammenwirken der beiden Steuer-
flachen bei einer Boeninteraktion.

CAD Model und Vernetzung Fiir die Untersuchungen wurde das Fliigelprofil aus der Sek-
tion 8 im mittleren Fliigelbereich der Referenzkonfiguration entsprechend Bild 4.46a verwendet.

In Bild 4.61 wird die entsprechende Geometrie des Fliigelprofils in Sektion 8 dargestellt.
Dieser Profilschnitt dient als Basiskonfiguration der nachfolgenden Modellierungsschritte. Das
Fliigelprofil wurde unter Verwendung des Vernetzungsprogramms CENTAUR mit 73 588 Zellen
vernetzt. Zur Erstellung der Datenbanken wurden numerischen Simulationen fiir verschiedene
Steuerflichenausschlige durchgefiihrt. Die Modellierung der Steuerflaichenausschlige erfolgt
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R

Bild 4.61: Fliigelprofil in Sektion 8 der Referenzkonfiguration.

durch eine Verformung des aerodynamischen Netzes. Dabei wird das CAD-Modell des Fliigel-
profils an der Vorder- und Hinterkante entsprechend der vorgegebenen Steuerflichenausschlige
verformt. Der hier verwendete Algorithmus der Profilverformung wurde in einem Python-Skript
implementiert. Ausgehend von den Verformungen auf der Profilkontur erfolgt die Deformation
des aerodynamischen Volumennetzes mit der im DLR-TAU-Code [62] verfiigbaren Methode der
radialen Basisfunktionen (RBF). In Bild 4.62 werden die Deformationen des aerodynamischen
Netzes fiir einen kombinierten Ausschlag der Steuerflichen an der Vorder- und Hinterkante

beispielhaft dargestellt.

Bild 4.62: Oben: Netz des Fliigelprofils von Sektion 8 des Referenzflugzeugs; Unten: Netzdefor-
mation bei einem kombinierten Steuerflichenausschlag.

Parameterbereich des ROMs Fiir die Demonstration der Béenlastabminderung wurden
zwel Kategorien von ROMs erstellt. In der ersten Kategorie wurden Ersatzmodelle im 4 dimen-
sionalen Parameterraum generiert, welche die Flugbedingungen und die jeweiligen Ausschlags-
winkel der betrachteten Steuerflidche beinhalten. Die ROMs der zweiten Kategorie wurden fiir

verschiedene Boenlidngen erstellt.
In Tabelle 4.22 wird der fiir die Erstellung der ROMs gewihlte Parameterbereich angegeben.
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Mach-Zahl Ma 0.67 bis 0.77
Flugflache FL 300 bis 400
Anstellwinkel a 1.0° bis 1.96°
Ausschlagwinkel Kippnase Oopnp  —5.0° bis 12.5°
Ausschlagwinkel Hinterkantenklappe Orep  —12.5° bis 3.0°
Boenliinge (Halbwellenléinge) H 10m bis 107m

Tabelle 4.22: Parameterbereich der Boenlasstabminderungsstudie.

Finale ROMs und Dokumentation Die einzelnen Punkte der Datenbank wurden durch
numerische Simulationen mit dem RANS-LFD-Verfahren erzeugt. Dies beinhaltet numerische
Losungen fiir die stationére und instationédre Profilumstromung. In Bild 4.63 ist das Konvergenz-
verhalten von 100 RANS-Simulationen mit Steuerflichenausschligen an der Profilhinterkante
dargestellt. Das instationédre aerodynamische Antwortverhalten fiir Steuerflichenausschlige an
der Profilhinterkante wird in Bild 4.64 als Ergebnis von 100 LFD-Simulationen gezeigt.
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Bild 4.63: Konvergenzverhalten der RANS- Bild 4.64: Magnitude und Phase der dyna-

Losungen von 100 Simulationen mische Antwort des Auftriebsbei-

mit Steuerflichenausschldgen an werts fiir 200 Frequenzen der LFD-

der Profilhinterkante. Losungen von 100 Simulationen
mit Steuerflichenausschldgen an
der Profilhinterkante.

Die vollstindige Dokumentation der durchgefiihrten numerischen Simulationen ist im entspre-
chenden Meilensteinbericht [63] erfolgt.

Studie zur Béenlastreduktion Ausgehend von den erzeugten Ersatzmodellen wurde eine
Studie zur Demonstration der aktiven Boenlastreduktion am Beispiel einer Fliigelsektion des
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Referenzflugzeugs durchgefiihrt. Dabei erfolgten die Untersuchungen fiir drei vorgegebene
Flugbedingungen. Zu jeder dieser vorgegebenen Flugbedingung wurden zwei Boenlidngen (10m
und 107 m) untersucht. Die entsprechenden Flugbedingungen sind in Tabelle 4.23 angegeben.

Flugbedingung Machzahl Flugfliche Anstellwinkel

Ma FL o
1 0.83 350 1.193
2 0.85 350 1.052
3 0.83 340 1.185

Tabelle 4.23: Flugbedingungen fiir die Untersuchung der Boenlastreduktion.

Die vollstandigen Ergebnisse der Studie zur Boenlastreduktion sind im zugehorigen Meilen-
steinbericht [63] dokumentiert. An dieser Stelle soll ein Ergebnis exemplarisch fiir die aktive
Boenlastreduktion bei der Flugbedingung 1 und einer Boenldnge von 10m vorgestellt werden.

In Bild 4.65 wird ein Uberblick iiber die Auswirkung der Boe auf die aerodynamischen
Beiwerte und deren Reduktion durch geeignete Steuerflichenausschldge an der Vorder- und
Hinterkante gegeben. Im einzelnen werden in Bild 4.65a die Form der auf das Profil treffenden
Boe und in den Bildern 4.65b und 4.65c¢ die zur aktiven Lastredultion erforderlichen Steuerfla-
chenausschlige gezeigt. Die daraus resultierenden aerodynamischen Beiwerte werden in den
Bildern 4.65d, 4.65e und 4.65f mit und ohne Beriicksichtigung der aktiven Boenlastreduktion
dargestellt.

Aus den Ergebnissen der vollstindigen Studie konnen folgende Schlussfolgerungen zur
Wirksamkeit der aktiven Boenlastreduktion getroffen werden:

e Die Auftriebserhhung infolge einer Vertikalbde mit einer Boenlidnge von 10 m kann mit
einem geeigneten Ausschlag der Hinterkantenklappe fast vollstindig ausgesteuert werden.

e Die Auftriebserhohung infolge einer Vertikalbde mit einer Boenldange von 107 m kann mit
einem geeigneten Ausschlag der Hinterkantenklappe vollstindig ausgesteuert werden.

e Das aus dem Ausschlag der Hinterkantenklappe resultierende Nickmoment kann mit
einem geeigneten Ausschlag der Kippnase innerhalb der vorgegebene Grenzen fiir den
max. Ausschlagswinkel und die max. Stellrate nur teilweise (kleiner 40 %) ausgesteuert
werden.

e Fiir eine vollstindige Aussteuerung des Nickmoments ist ein maximaler Ausschlagswinkel
der Kippnase von 6 > 40° erforderlich.

e Die aus den Steuerflichenausschligen zur Boenlastreduktion resultierenden Anderungen
der Profilwiderstidnde sind relativ grof3:

o AC; < 50% bei der Aussteuerung einer Vertikalboe mit einer Boenldnge von 10m,
o AC; < 70% bei der Aussteuerung einer Vertikalboe mit einer Boenlidnge von 107 m.

103



4 Ergebnisse

5¢ 0.5
4f - j% 57
) o !
» = , i
E 3r N 2 L L
@ ’ / S -1F
g 2 \ = - v oy
< . 5 -1.5 - \
- i i
% ! 5 ! a 2 F
en I // L = o N7 Full Deflection
OF——7— e — 25F ) v Max 15 °; 35 °/s
-1 L 1 L L 1 L 3 E L | F— | - L
0 0.1 0.2 0 0.1 0.2
time [sec] time [sec]
(a) Definition der Béenform (b) Erforderlicher Ausschlag der Hinterkanten-
klappe zur Aussteuerung der Boe
Undeflected
09 ¢ Deflected
— 40F 088 | 4100
g 480 W
£ 0.86 —
k> Full Deflection = =
= 20Ff Max 15° ; 35°%s E osaf 160 .8
: ~ o 3
a 0.82 | L 1490 F
Z ST RN =
| o 0.8 =
o . 0.78 _ 0
0 0.1 0.2 0 0.1 0.2
time [sec] time [sec]
(c) Erforderlicher Ausschlag der Kippnase zur (d) Verlauf des Auftriebsbeiwerts
Aussteuerung der Boe
0.4 Undeflected
> Deflected 0.025 Cd Resultant 7100 —
=100 Cd Cruise §
0.58 —
480 0.02 150 §
_ -y )
0.56
g 160 5 < 0015 | 3
o = @) . 10 =
0.54 N o I AL -\ T2 a
40 E 0.01 F \ // \. g
052 {0 = 1™ £
0.005 F =
0.5 — — — -100 R
0 0.1 0.2 0 0.1 0.2
time [sec] time [sec]
(e) Verlauf des Nickmomentenbeiwerts (f) Verlauf des Widerstandsbeiwerts

Bild 4.65: Boeninteraktion mit und ohne Beriicksichtigung der aktiven Lastreduktion fiir die
Flugbedingung 1 und eine Boenldnge von 10 m.
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4.5.5 Dokumentation von Entwurfsprozess und Flattern

This section summarizes the activities carried out throughout the project to build the detailed
numerical simulation models employed for flutter computations as well as a comprehensive
summary of the achieved flutter results. A baseline configuration was generated as well as four
different variations of it, which were conceived to perform flutter sensitivity investigations with
respect to aspect ratio variations. The reference aerodynamic parameters for the four generated
configurations are summarized in Tabelle 4.24.

Configuration Aspectratio Span  Wing surface Mean aerodynamic chord
2

A binm Sw in m Cpmac in m
1 12.0 63.734 338.5 7.40
2 (Baseline) 12.4 64.788 338.5 7.33
3 12.8 65.824 338.5 7.27
4 13.2 66.845 338.5 7.21

Tabelle 4.24: Reference aerodynamic parameters for variations of baseline configuration.

The additional aircraft data needed to generate the optimized FE models via the cpacs-MONA
structural and aeroelastic design process are found on the INTELWI teamsite. The so-generated
FE models were employed to obtain aeroelastic models feasible to performed flutter analyses. The
build model activities follow the steps described in subsections ,,Setup of Aeroelastic Model*,
,Employed Aerodynamic Models®, and ,,Aeroelastic Coupling* of [52]. An example of the
resulting aeroelastic model is displayed in Bild 4.66, while Bild 4.67 depicts a comparison of the
updated panels between the baseline variations. Flutter computations were carried out employing
any configuration variation in their MCRUI mass case for the flight points listed in Tabelle 4.25.

Flight Point Altitude Mach number
Hinm Ma

FP1 —2421.5 0.57

FP2 0.0 0.66

FP3 8438.9 0.93

FP4 13106.0 0.93

FP5 (Cruise) 10668.0 0.83

Tabelle 4.25: Investigated flight points for flutter computations.

Early flutter computations and further aeroelastic assessments showed that none of the confi-
gurations fulfils the aeroelastic stability requirements due to the presence of flutter points inside
the 1.15-Vp/Mp envelope [64]. The occurrence of the above mentioned flutter instabilities was
traced down to a combination of a shortcoming in the aero nacelle splining, a lack of stiffness of
the pylons, as well as a lack of torsional and in-plane bending stiffness of the wingbox.

In details, the splining of the aerodynamic forces of the engine nacelle onto the structure was
not complete. Thus, the splining was corrected. After the correction, however, the aircraft model
showed a divergence phenomenon inside the flight envelope due to a lack of structural stiffness.
Therefore, a retrofit was done at the pylon and the inner section of the wing box to restore the
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Bild 4.66: Aeroelastic model generated for the
baseline configuration (ZAERO ae-
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necessary stiffness so that the aeroelastic instabilities were shifted out of the flight envelope. On
the pylon, the bending stiffnesses of the cross-section was increased, and between the wing root
and pylon attachment, the torsional stiffness of the wing box was also augmented.

The flutter assessments carried out through the aeroelastic model with the updated FE model
are shown in Bild 4.68 in relation to the aeroelastic flight envelope. In contrast, Bild 4.69 shows
the flutter results from the original computations. The comparison clearly shows that the flutter
points are shifted out of the aeroelastic envelope and the updated models are suitable for further
flutter investigations that are carried out by Airbus Bremen.
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Bild 4.68: Results of flutter analyses w.r.t aeroelastic flight envelope for the CRUISE mass case
based on the updated FE model.
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Bild 4.69: Results of flutter analyses w.r.t aeroelastic flight envelope for the CRUISE mass case
based on the original FE model.
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Buffet Onset Identification To predict Buffet onset conditions (in terms of angle of attack
and Mach number), the use of unsteady Reynolds-averaged Navier-Stokes (URANS) calcula-
tions, provided by DLR-AE [65], has been compared with the combination of steady RANS
simulations with Global Stability Analysis (GSA). Both steady RANS and URANS simulations
were computed using the DLR Navier-Stokes solver TAU.

The comparison was done using a reference profile used in many buffet studies (OAT15A).
A very good agreement between URANS and RANS + GSA results was found (see Bild 4.70),
not only for prediction of the buffet onset conditions (Mach number and angle of attack), but in
terms of frequency of the oscillations in lift for buffet conditions [65].
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Bild 4.70: Temporal evolution of the lift coefficient for case M., = 0.71 from URANS simulati-
ons [65] (left). Frequency spectrum obtained from GSA (right).

Recently, the GSA has been updated in order to extend its capabilities to infinite swept
conditions (2.5D flows). A very good agreement has been found for the study of 2D and
3D buffet modes with results found in literature [66, 67] (see Bild 4.71). Moreover, the feasibility
of performing of GSA for fully 3D configurations (NASA Commom Research Model) has
been successfully demonstrated. However, studying realistic 3D transport aircraft configurations
currently remains challenging due to the large amount of grid points required to fully resolve the
3D buffet modes.
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Bild 4.71: Convection speed @;/f for several swept angles A. @; and 3 are the frequency and
spanwise wavenumber of the 3D buffet mode, respectively. Comparisons with results
from literature [66, 67]
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4.5.6 Dokumentation der Flatterregelung

In this work package a simulation model suited for active flutter suppression (AFS) activities is
derived from the baseline configuration, namely Use Case 1. To that aim, models corresponding
to different disciplines required for the aircraft modeling must be conveniently coupled in order
to obtain the required aeroservoelastic (ASE) model in state-space form suited for control design.
The coupling between the stiffness and structural mass together with the unsteady aerodynamic
forces to achieve a baseline aeroelastic model suitable for flutter computations was described in
section ,,Documetation of the Design Process and Flutter Assessment* of [52]. The enhancement
of the so-built AE model towards an ASE model involves two main activities: a reshape of
the equations of motion (EOMs) in a state-space form and an augmentation of system with
control surfaces and relative actuators, as well as sensors for control feedback. A comprehensive
description of the above mentioned steps is found in [64]. A comparison of the eigenvalue
analysis predicted according to the reference frequency domain results and the ASE open loop
results at FP5 (see Tabelle 4.25) for the MCRUI mass configuration is found in Bild 4.72.
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Bild 4.72: Comparison of non-matched flutter analyses results at FP5S computed through a
standard frequency domain flutter analysis (solid line) and an open-loop ASE analysis
in state-space (markers). Only unstable modes are depicted for the sake of clarity.

The above-described ASE model was employed to augment the aeroelastic stability of the
configuration actively damping mode number 9 through a continuous deflection of the two
outermost flaps while the outermost ailerons were employed to introduce a perturbation to the
system. The control problem was based on the block scheme shown in Bild 4.73. Briefly, the
structured controller was computed through a non-convex optimization process that minimizes
the .7, norm between the commanded aileron deflection 5,A™-!1* and the generalized velocity of
the unstable hump mode éhump. A detailed description of the control design process is found in
chapter ,,Closed-loop aeroservoelastic model* of [64].

The original AFS control designed was proven to be feasible, but an assessment of the closed
loop system reaction to atmospheric perturbations was still pending. With this aim, the ASE
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model was augmented with an input term to properly model the effect of a gust encounter. The
resulting system of ODEs for the aeroservoelastic plant in state-space format reads:

{X = Ax+Byw, + B4, @.11)

y =Cx+Dywy,+D36,

where:
o A, B;, C, D, x gather the dynamics of the aeroelastic systems and the actuators.
e B; and Dy are created applying vector fitting routines to the gust generalized forces and
they model the aerodynamic contribution of a vertical gust encounter we.

e O, is the vector of commanded ailerons and flaps deflections, namely 6, =
{8 AIL14  § RFLPI5 g RFLP16}T
(o C (o

e y is the output vector which includes the acceleration measurements to be employed for
feedback control as well as the generalized velocity of the unstable hump mode &hump.

With the additional gust term it is possible to include the effects of w, in the controller synthesis
considering w, as the exogenous perturbation, while 5. AL s included in &, to be employed
as an additional control effector. The new employed block scheme is depicted in Bild4.74. The
controller structure is kept the same, while the unknown values for its characterization are
computed minimizing the JZ, norm between w, and fhump. Even in this case, the controller is
able to augment the damping of the specific target mode as shown in Bild 4.75.

(SCRAIL14 e Z.hump Wg s éhump
SCRFLP15
SCRFLP16 a, Po) c a,
Aeroelastic plant Aeroelastic plant
AlB AlB
Cclo ¢ ’ 0
Structured controller Structured controller

Bild 4.73: Original closed loop architecture. ~ Bild 4.74: Current closed loop architecture.

The closed loop system is excited with realistic 1-cos gusts, defined accordingly to [12], in
order to asses the behaviour of the AFS controller. An example of the aircraft response computed
in a time simulation environment at EAS ~ 150ms~! is depicted in Bild 4.76 (to be noticed that
the EAS of 150ms~! corresponds to worst case scenario, as the damping of the hump mode
reaches its minimum as shown e.g. in Bild 4.75(a)).

The vertical acceleration of the system at the leading edge of the right wing tip clearly shows
the capability of the controller to dampen the oscillations and to counteract the diverge response
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(a) Damping behaviour open loop. (b) Damping behaviour closed loop.

Bild 4.75: Comparison between open loop and closed loop flutter results with the new controller
- Use Case 1 at FP5 for the CRUISE mass case.

of the system due to the flutter instability. Furthermore, the values of the control surfaces
amplitudes and rates required for flutter suppression proves to be within the limits of 6 < 10°,
5 <50° /s as imposed by the project requirements (see central plots in Bild 4.76).

As a short conclusion, the original AFS designed was successfully enhanced to be able to cope
with external gust perturbations. The resulting controller has proved to be suitable to increase
the flutter stability of the aircraft, stabilizing the hump mode, namely mode number 9, and
fulfilling the control objective of cleaning the aeroelastic envelope at FP5 for the MCRUI mass
case [64]. To that end, the hump mode is isolated using an .7/3-optimal blending approach and it
is individually stabilized by a structured SISO controller which is scheduled with airspeed and
systematically tuned in a model-based optimization setup using robust control techniques. As
an outlook, the AFS controller shall be tested also for other more critical flight points, e.g. FP3,
and eventually be tuned to provide robust performance within the aeroelastic envelope as well as
with respect to mass case variations.
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4.6 AP 2.2 Strukturtechnologien

4.6.1 Bereitstellung der Strukturoptimierung

Das Ziel des strukturellen Dimensionierungs- und Optimierungsprozesses ist die Minimierung
der Masse der tragenden Fliigelstruktur my g, in Bezug auf eine Reihe von Designkriterien, bei
denen alle Sicherheitsmargen (MoS) die ,,Margin of Safety* iiber den bendtigten (MoS,equired)
liegen miissen:

min my seruce Mit der Nebenbedingung MoS < MoS,.guired 4.12)

Die Einbettung des entwickelten Dimensionierungs- und Optimierungsmoduls in den globalen
Prozess ist in Abbildung 4.77 dargestellt.

Aerodynamic-Loads

/ - '
P = e
Sizing Module
Modelgenerator Specy
optimization-regions
FE-Writer [T L Set
starting conditions
Update FE-
CPACS-
\Writer Model FE-Solver
i 14
o
Convergence Sizing
Internal-Loads
Yes
Thicknesses, Orientations,|
Web Height, ... Feasible sized Panel-
composite concepts
structure

Bild 4.77: Dimensionierungsprozess

Basierend auf den CPACS-Daten wird automatisch ein Finite-Elemente-Modell (FE-Modell)
des Fliigels generiert. Im Modellgenerator sind Logiken fiir die Diskretisierung des Fliigels
implementiert: Fliigelschalen und Holme sind im FE-Modell vorhanden und konnen als Optimie-
rungsbereiche verwendet werden, sowie die Rippen. Mit den externen Lasten, die mit HiFi-CFD
RANS Simulationen bestimmt und anschlieend auf das FE-Modell appliziert werden, werden
die internen Lasten mit linear-statischen FE-Berechnungen bestimmt. Anschliefend wird das
FE-Modell mit Geometrie, Materialeigenschaften und Belastungen an das Dimensionierungs-
und Optimierungsmodul iibergeben.

In der Dimensionierung und Optimierung wird die Geometrie nachbearbeitet und Komponen-
ten und Baugruppen erstellt. Eine Komponente ist beispielsweise ein Segment einer Fliigelschale,
die durch zwei Rippen, einen vorderen und einen hinteren Holm begrenzt wird. In einer Bau-
gruppe sind alle Komponenten desselben Bauteils wie die obere Fliigelaschale oder der vordere
Holm zusammengesetzt. Jede Komponente ist ein Optimierungsbereich.
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In einem zweiten Schritt wird jeder Komponente ein Designkonzept zugeordnet. Indem das
Konstruktionskonzept nur im Dimensionierungs- und Optimierungsmodul beriicksichtigt wird,
konnen verschiedene Konstruktionskonzepte mit demselben FE-Modell untersucht werden,
da Stringer nur bei der Dimensionierung von Komponenten explizit beriicksichtigt werden.
Infolgedessen wird die Erstellung des FE-Modells vereinfacht, da die Stringersteifigkeit in
die ABD-Matrix des gesamten Panels verschmiert wird und die Stringer nicht mit diskreten
Elementen modelliert werden miissen. Dariiber hinaus ist mit ein und demselben Modell auch
eine Optimierung des Stringerprofils und der Stringerh6he moglich.

Auf die Komponenten werden auch die Designkriterien ausgewertet, die als Randbedingungen
fiir die Optimierung dienen. Strukturmechanische Kriterien fiir Festigkeit, Schadenstoleranz, glo-
bales Beulen und lokales Beulen werden fiir die Dimensionierung der Komponenten verwendet.
Dariiber hinaus ist es moglich, Kriterien aus Herstellung und Betrieb wie den minimalen und
maximalen Lagenanteil in der Richtung von 0 °/ 90 °+45 °/ -45 °, die minimale und maximale
Hohe fiir Stringer oder eine minimale Hautdicke zu beriicksichtigen.

Die GroBenanpassung der Komponenten selbst erfolgt in einer Software namens HyperSizer
[68]. Die Erstellung von Komponenten und Baugruppen sowie die Zuordnung des Entwurfs-
konzepts und der Fehlerkriterien erfolgt in HyperSizer. Innerhalb der Software wird fiir jede
Komponente ein internes Objektmodell erstellt. Fiir die Etablierung eines hochgestreckten elasti-
schen Fliigels wird ein Doppel-T-Stringer verwendet, welcher seine Wirksamkeit in Hinsicht auf
die Reduktion des Kraftstoffverbrauchs gezeigt hat [69].

Fiir jeden der Konstruktionsparameter einer Komponente wird eine minimale und maximale
Grenze festgelegt. AuBerdem wird die Anzahl der diskreten Werte angegeben. Der Parameter
kann sich somit in diesem vorgegebenen Bereich von diskreten Werten bewegen. Zusitzlich
werden Materialien auf die Teile der Platte aufgebracht. Die Anzahl der Permutationen der
Komponentenentwurfspunkte erstellt die Anzahl der Entwurfskandidaten fiir jede Komponente.
Es ist zu beachten, dass Haut und Stringer immer zusammen optimiert werden, was bei anderen
Optimierungsprozessen nicht immer der Fall ist [70]. Bei diesem Ansatz fiihrt eine Anderung der
Steifigkeitsverteilung zwischen Haut und Stringer zu einer Umverteilung der inneren Spannung,
sodass ein optimales Design berechnet werden kann. Die inneren Spannungen werden aus der
Verteilung der inneren Lasten berechnet, die aus der FE-Berechnung und der Steifigkeit der
Schalenelemente stammen.

Um die Konvergenz zu iiberpriifen, werden die Masse des Fliigelkastens und des MoS tiber-
priift.

m; —m;—|

Am = ’ und  MoS < MoS,quired 4.13)

mi—i

Die zuldssige Massenidnderung kann vom Benutzer festgelegt werden. Wenn Konvergenz er-
reicht ist, werden die Ergebnisse aus dem GroBen- und Optimierungsmodul exportiert und
die CPACS-Datei mit den Ergebnissen aktualisiert. Andernfalls wird das FE-Modell mit den
Optimierungsergebnissen aktualisiert und neue interne Lasten berechnet. Dariiber hinaus werden
die Entwurfswerte in HyperSizer fiir jede Komponente in Bezug auf die Komponenten MoS
gedndert. Die Strukturdimensionierung und -optimierung wird iiber RCE (Remote Component
Environment) dem Auslegungsprozess in HAP1 bereitgestellt.
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4.6.2 Bereitstellung der Strukturoptimierung mit iiberkritischen Hautfeldern

Fiir eine passive Lastabminderung sollen in innerhalb der Strukturauslegung und -optimierung
Fliigelstrukturen mit einer erhohten Elastizitét erreicht werden. Diese hohere Elastizitit wird
iiber lokales Beulen der Hautfelder erzielt. Dabei sollen die globale Stabilitédt der versteiften
Ober-/Unterschale erhalten bleiben. Fiir ausgewéhlte dimensionierende Lastfille soll die ver-
steifte Schale nun so dimensioniert werden, dass lokales Beulen zwischen den Stringern auftritt.
Durch das Ausbeulen der Haut wird die globale Steifigkeit reduziert und es treten grof3ere
Biegeverformungen auf. Aufgrund der Biege-Torsions-Kopplung beim riickwirts gepfeilten
Fliigel wird der Schwerpunkt der Auftriebsverteilung zum Innenfliigel hin verschoben und damit
eine Lastreduktion erreicht.

Fiir die Beriicksichtigung der nichtlinearen Steifigkeiten wurden detaillierte lokale Struk-
turmodelle aufgebaut, um die Steifigkeitsreduktion unter lokalem Beulen zu simulieren. Erste
Simulationsergebnisse zeigen, dass eine Reduktion der Liangssteifigkeit im Bereich von 20 %
moglich ist. Bild 4.78 zeigt das Ergebnis einer nichtlineare Beulanalyse eines integral versteiften
Hautfeldes. Neben einer Reduktion der Steifigkeit ist eine Massenreduktion durch eine erhohte
Grenze fiir lokales Beulen von 6.6 % fiir ein Panel der Oberschale moglich.

—e— nonlinear FE
——— E linear

—— E post-buckling

- oo R n nne

W LERTLEFa LERELE LR

strain

Bild 4.78: Nichtlineare Beulanalyse eines stringerversteiften Hautfeldes
Aufgrund der Komplexitiit der nichtlinearen Analysen, ist eine direkte Integration nicht

sinnvoll und eine geeignete Modellierung wird in den Dimensionierungsprozess integriert.
Durch die Reduktion des dazugehorigen Auslegungskriterien wird eine Lastumverteilung
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erzielt und mehr Steifigkeit in die Versteifungsselemente der Haut (Stringer) umgesetzt. Die
gleichzeitige Reduktion der Hautdicke fiihrt zu einer geringeren Biegesteifigkeit des Fliigel-
kastens und bei einem gepfeilten Fliigel zu einer Lastreduktion bei den dimensionierenden
Manoverlasten.

Bild 4.79: Lokales Beulen eines Hautfeldes.

Bild 4.79 zeigt den beulenden Bereich eines versteiften Hautfeldes. Lokales Beulen wird
durch die Reduktion des Sicherheitsfaktors gegeniiber Stabilitdtsversagen erzielt.

Ein Vergleich zweier dimensionierter Strukturmodelle, einmal mit und ohne Beriicksichtigung
von lokalem Beulen, zeigt das Potential der Massenreduktion, sowie der hoheren Elastizitit.
Ein Potential von 10 % Masseneinsparung und 1 % hoherer Durchbiegung konnten fiir einen
exemplarischen Fliigel erzielt werden, was auch in Bild 4.80 noch einmal visualisiert ist. Die
hierbei aufgeprigten duBeren Lasten waren bei dieser Untersuchung konstant.

= Mass saving of 10% in
primary sizing mass

= 1% higher bending

= 1° reduction of a

Bild 4.80: Potential von lokalem Beulen zur Masseneinsparung am Beispiel eines Fliigelkastens
bei konstanter Last.

4.6.3 Integration in den Aero-Struktur-Prozess

Die Technologie des lokalen Hautfeldbeulens wurde nun in den MDO-Prozess zur Fliigel-
auslegung integriert und im folgenden beschrieben. Die Grundidee besteht darin, die Masse
und Steifigkeit zu reduzieren, indem die zuldssigen Werte gegen lokales Beulen zwischen den
Stringern erhoht werden. Es werden nur auslegungsrelevante Lastfille angepasst. Fiir leistungs-
relevante Flugpunkte ist die strukturelle Sicherheit gegen Beulen immer noch gewihrleistet.

Fiir alle dimensionierenden Lastfille, die keine leistungsrelevanten Flugfille sind, wird der
Sicherheitsfaktor fiir lokales Knicken auf 0.7 reduziert. Das bedeutet, dass bei diesen Lastzu-
standen lokales Beulen auftreten darf. Der implementierte Bemessungsprozess arbeitet mit einer
,Margin of Safety* (MoS), die wie folgt definiert ist.

MoS =RF — 1 (4.14)
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Der Reservefaktor (RF) ist dabei das Verhéltnis zwischen dem kritischen und dem auftretenden
Wert.

RF — Pcritical (415)
Papplied

External Process

FE-Model & FE-Solver Internal-Loads
Loads

Update FE-Model
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Bild 4.81: Dimensionierungprozess innerhalb der statischen aeroelastischen Fliigelanalyse.
Wenn lokales Knicken bei 70 % Limit-Load zugelassen wird, ergibt sich eine erforderlicher

MoS von —0.3, der im Rahmen des Dimensionierungsprozesses wie in Bild 4.81 gezeigt,
festgelegt wird.
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4.7 AP 2.3 System-, Sensor- und Steuerungstechnologien

4.7.1 Anforderungskatalog fiir das Flugsteuerungssystem bzgl. Lastminderung

Im Rahmen des Projektes INTELWI wurde neben technischen Systemen auch eine begleitende
MBSE-Modellierung erstellt, welche eine schnellere und zuverlédssigere Entwicklung und Wei-
terentwicklung von innovativen Flugzeugkonzepten im multidisziplinidren Kontext ermoglichen
soll.

Ein wichtiger Teil dieses MBSE-Modells und der Entwicklung der Flugzeugkonzepte in
INTELWTI ist der Entwurf der Flugsteuerungssysteme. Arbeitspaketiibergreifend wurde hierzu
eine Beschreibung der Flugsteuerungssysteme umgesetzt, indem Anforderungen aus verschiede-
nen Detaillierungsebenen zusammengetragen und organisiert werden. Die in AP 1.1 definierten
Anforderungen an das Flugzeug und seine Systeme wurden in AP 2.3.1 weiter detailliert und
weitestmoglich so abstrahiert, dass fiir die Flugsteuerungsaktuatorik ein Anforderungskatalog ent-
steht, der es den verschiedenen Projektpartnern ermoglicht effektiv und effizient iiber mogliche
Architekturkonzepte und ihre Auswirkungen zu diskutieren.

Der Anforderungskatalog erlaubt es Auswirkungen von verschiedenen Entwurfsentschei-
dungen verlésslich abzuschitzen und soll dabei sicherstellen, dass relevante Teilaspekte nicht
vernachlissigt werden.

Zielsetzung des Anforderungskataloges Die Systemarchitektur der Flugsteuerung um-
fasst erstens Kinematiken und Aktuatoren, die die Bewegung der Steuerflachen ermoglichen
und bestimmen, zweitens den Flugsteuerungsrechner, der fiir die Zustandsiiberwachung und
Flugregelung genutzt wird und drittens verschiedene Sensorsysteme, die eng mit den Flugsteue-
rungsrechnern und Aktuatoren verkniipft sind. Der Anforderungskatalog beschreibt vorrangig
die Steuerflachenaktuatoren und die ihnen zugrundeliegende Steuerflichenanforderungen. Der
entstandene Anforderungskatalog ist innerhalb des MBSE-Kontextes in der Lage, fiir verschie-
dene Systemarchitekturen, Redundanzkonzepte und Steuerflichenlayouts effizient vollstindige
Anforderungslisten zu erstellen, die dem entworfenen Muster folgen.

Funktionale Steuerflichenanforderungen und stereotypische Aktuatoranforderungen
Flugsteuerungsfunktionen stellen zumeist Anforderungen an die realisierbaren Klappenstellun-
gen und die zugehorigen Verfahrgeschwindigkeiten fiir definierte Flugzustinde. Ein Beispiel
hierfiir ist die Verstellung des Querruders im Reiseflug von —10° nach 10° innerhalb einer
Verstellzeit von 0.5s. Da es sich oftmals um Regelungsfunktionen handelt, miissen auch Re-
gelungsanforderungen, wie die Grenzfrequenz und das Sprungantwortverhalten mitbetrachtet
werden. In Bild 4.82 ist eine SysML-Darstellung der Struktur einer Anforderungsliste fiir eine
allgemeine Steuerfldche aufgefiihrt.

In Kooperation mit den in UAP 2.3.1 involvierten Projektpartnern (TUHH & LLI) wurden
relevante Teilaspekte fiir die Auslegung und Bewertung von Aktuatoren im Architekturentwurf
herausgearbeitet. Als primire Aspekte wurden folgende Anforderungen identifiziert:

e Verfahrwege (Drehung, Ausfahren, komplexer Pfad, ...)
o Stellgeschwindigkeiten

e Ansteuerungsverhalten
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req [Package] Requirements| Control Surface Requirements (general) ] J
«iRequirements
Flight Control Action
ld="WS-CS-FCS1"
iterative state = Non-lterative
Level = Subsystem Level
Text = "The Control Surface has to create aerodynamic forces according
to the commands of the Flight Control System. The necessary mechanical
power is delivered through the Flight Control System's Actuation
subsystem.
«iRequirements «iRequirements «iRequirements
Movement Speed Air Load Flight Control Capabilities
Id ="WS-CS-FCS1.1" Id="WS-CS-FCS1.2" Id ="WS-C8-FCS1.3"
iterative state = Non-lterative iterative state = Non-lterative iterative state = open
Level = Subsystem Level Level = Subsystem Level Level = Subsystem Level
Text = “The Control Surface has to be | Text = "The Control Surface has to Text = "The Control Surface has to be
controliably moved under various flight operate while encountering air loads capable of providing aerodynamic
conditions” which depend on the air's velocity and derivatives of tbd-a.tbd-b, . tha-i [1]."
the control surfaces positional state.”
T Ly
| N orefine»
| |
| I
«refines |
L - . A - —
| |
«Requirements «Requirements GRATCLS T'::_\R;::gm;;: o
Flight Condition X Movement Speed Flight Condition X Air Load i SiE
iterative state = open — = literative state = open [EEREs BSEE e ;teEnLevel
Level = Subsystem Level Level = Subsystem Level Level = Subsystem Level - :"T:e Cyonl e e T
Text = "The Control Surface has to be moved Text = "The Control Surface has to Text = "The Conirol Surface has to be o )I;eimnved 2 trbd— L;Dd— 102 [
at av_eas of tbd-a [mVs] over a range of withstand the air loads caused by Flight able to rotate from +tbd-a to -tbd-b e i; 5 Xlos:ty;ln be-Z) [m]
toa-b [, tod-c [mi within a time window of Conition tbd * around the [xiy/z]-axis refative to its id featng posk)
tbd-d [s]" resting position.

Bild 4.82: Aufbau stereotypische Steuerklappenanforderungen.

e Ausfallverhalten
e Redundanzeigenschaften
e Bauraumbeschrinkungen

Eine Betrachtung dieser kann es im Vorentwurf bereits ermoglichen erste Architektur- und
Aktuatorentwiirfe mithilfe von parametrischen Entwurfsmodellen, wie sie beispielsweise in Pace-
lab SysArc angewandt werden, zu betrachten, funktionale Ausfalluntersuchungen und initiale
dynamische Systemmodellierungen durchzufiihren oder Bauraumabschétzungen zu erarbeiten.
Die betrachteten Anforderungen sollen es demnach vor allem ermoglichen zunehmend detaillier-
tere Komponentenauslegungen und Systembewertungen vorzunehmen und bilden die Basis fiir
die Erstellung und den Vergleich von Auslegungsmodellen. Bild 4.83 zeigt die stereotypische
Menge von konkreten Anforderungen an einen Einzelaktuator.

Die gesammelten Anforderungen wurden in das MBSE-Modell eingearbeitet und allgemein
fiir das Teilsystem ,,Flight Control System Actuation* festgehalten. Zu erwartende Zahlenwerte
fiir konkrete Anforderungen werden im Katalog zunédchst mit <tbd> als Platzhalter, gefolgt von
der betrachteten physikalischen Einheit, aufgefiihrt.

Der vollstindige Anforderungskatalog ist im MBSE-Modell hinterlegt und kann als Grundlage
fiir den Aufbau einer detaillierten Anforderungsliste im Modell angewandt werden. Aus dem
Modell kénnen die Anforderungen anschlieBend in Dokumentform, Tabellenform oder als
html-Datei exportiert werden.
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req [Package] Requirements [ Requirements Example])
wiRequirements
Fail-Safe
TE LD Id = "HARW-FCSA-AileronL 1A-5.1"
EalciylEiocesses fterative state = open
1d = "HARW-FCSA-AileronL14-6.2" | |Level = Subsystern Level
«iRequirements iterative state = Mon-lterative Text = "At any failure the actuator
actuation speed under load Level = Subsystem Level has to provide a [fail-freeze /
= —| |Text="every actuator hasto be fail-passive] function [TBD
1d = "HARW-FCSA-Aleronl1A-2.1.1"| | cansidered in the SAE ARP 4754 | |depending on the FCS funclion it's
iterative state = open and SAE ARP 4761 processes” involved in]”
Level = Subsystem Level T —
source = "DLR-FT-SSY" p ! «Requirements
Text = "The actuator shall provide I P moving load
:Ea?:;a;'ﬂlzngﬁgdit[tf”?.[m’s] ! ; Id = "HARW-FCSA-AlleronL1A-3.1.1°
asatisfys | «satisfys iterative state = open
= . | / Level = Subsystem Level
«iRegquirements . azatistys /s _ >{Text ="the actuator has to provide
actuator stroke ~ I y esatisiys = T - tbd-b [kN] while maving at a speed
10 = "HARW-FCSA-Aileronl_1A-1 1" - s - of tbd-a [m's]"
iterative state = open asatisfys ~ s =7
Level = Subsystem Level F-—-="1_ _ «iRgquirements
source = "DLR-FT-8SY" ActAileronL1A | _ — _ asatisfys actuation speed free of load
Text = "Enable an actuator stroke - ] N T o= — _|ld="HARW-FCSA-AileronL14-2.2 1"
of tbd [m]” satisfys . | ~ iterative state = open
P - csatisfys | ~ asatisfys Level = Subsystem Level
. . P ! ~ source = "DLR-FT-SSY"
«iRegquirements k- | ~ Text = "the actuator shall provide an
control stability | \ actuation speed of thd [mvs] without
Id = "HARW-FCSA-AlleronL1A-7.1" v = 4 additional load”
iterative state = open «iRequirements ziRegquirements
‘Iintm—z"ti:bosysaelﬁol_eﬁslhaviDUI' o fullfill control performance no speed load
the actuator ﬁasm pl:r)ovide [tbd] Id = "HARW-FCSA-AileronL1A-7 Id = "HARW-FCSA-AileronL1A-4.1.17
phase margin and [tbd] gain iterative state = open iterative state = open
margin Level = Subsystem Level Level = Subsystem Level
Text = "The actuator must follow source = "DLR-FT-SSY"
a [speed/position] signalup to a Text = "The actuator has to hold in
frequency of [tbd] Hz * place against a force of tbd [KM]"

Bild 4.83: Menge relevanter vom Aktuator zu erfiillender Anforderungen (in SysML)

In Zusammenarbeit mit den Projektpartnern wurde der Anforderungskatalog iiberpriift, um
eine gemeinsame und vollstandige Betrachtung der fiir die Auslegung notwendigen Aspekte zu
erreichen. Der Meilenstein AP2310-DLR-01 wurde im Berichtszeitraum abgeschlossen.

4.7.2 Beschreibung initial definierter Systemarchitekturen fiir multifunktionale
Flugsteuerung (Lastminderung)

Ausgehend von den Anforderungen, welche auf dem Funktionsumfang der Flugsteuerung mit
integrierter Lastabminderung basieren, und dem in Arbeitspaket 1 festgelegten Steuerflichenlay-
out wurden initiale Systemarchitekturen entwickelt. Das betrachtete Steuerflichenlayout und die
Aktuatorverteilung im rechten Fliigel sind in Bild 4.84 dargestellt. Betrachtet wird eine Steuerfli-
chenkonfiguration mit zwei ,,Multifunctional Control Devices* (MFCD) und zwei Querrudern je
Fliigelhilfte.

Mit der gewihlten Flugsteuerungsarchitektur wurde eine vollstindig elektrisierte Versorgung
der Flugsteuerungsaktuatorik realisiert. Die angestrebten Zuverlidssigkeiten werden mit den
berechneten Ausfallwahrscheinlichkeiten abgeglichen. Diesen zufolge erfiillt die entworfene
Architektur die notwendigen Anforderungen an die zugelassene Ausfallwahrscheinlichkeit fiir
die Rollsteuerungsfunktion und unter den gemachten Annahme ebenfalls fiir die Ausiibung der
Lastabminderungsfunktionen im untersuchten Funktionumfang.

Der Abschluss des entsprechenden Meilensteins wurde im August 2022 erreicht. Hierzu
wurde die initiale Flugsteuerungsarchitektur in Kooperation mit LLLI und TUHH in einem
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a®
e

VT R

Bild 4.84: SysArc Darstellung des HARW Steuerflichenlayouts und der geplanten Aktuatorver-
teilung (MFCDs rot/blau, Querruder gelb/lila) am rechten Fliigel.

Arbeitspaketvortrag gemeinsamen in der INTELWI-Regelrunde prisentiert. Die Prisentation
liegt auf der Teamsite vor.

4.7.3 Masse, Abmessungen, finale Systemarchitektur (Lastminderung)

Der Auswertung der Systemarchitekturen in Hinblick auf Systemmasse, Abmessungen und
Leistungsbedarf ist in einem eigenstindigen technischen Bericht [71] ausgefiihrt. Der Bericht be-
schreibt zusitzlich auch die zugrundeliegenden Komponentenmodelle und Systemarchitekturen.
Fiir die bessere Vergleichbarkeit wurde neben der reinelektrischen Flugsteuerungsarchitektur
auch eine hydraulisch aktuierte Systemvariante untersucht.

Im Folgenden werden die zentralen Ergebnisse beziiglich der Systembewertung zusammenge-
fasst.

Massenbewertung Die Ergebnisse der Massenberechnungen sind in Tabelle 4.27 und
Tabelle 4.26 aufgefiihrt. Die Kabel- und Leitungsmassen sind hierbei jeweils auf die Elemente
begrenzt, die die betrachtete Aktuatorik beliefern.

Der Vergleich der Massenzusammenstellungen verdeutlicht gut die eigentliche Schwierigkeit
im direkten Vergleich der Technologien untereinander. Der einfache Vergleich von Aktuator- oder
Leitungsmassen zeichnet jeweils eine deutliche Tendenz in eine Architekturvariante ab, die je-
doch auf Gesamtebene deutlich zuriickgeht. Bei der Gesamtbetrachtung der beiden Konzepte fillt
der Massenunterschied derart gering aus, dass das Ergebnis sich allein aufgrund der vorliegenden
Unsicherheit in der Modellierung des Flugzeuges und der notwendigen Flugsteuerungsaktivitit
dndern konnte. Es ist jedoch in beiden Fillen deutlich erkennbar, dass durch die erweiterte
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Steuerflache MFCD1 MFCD2 Aill Ail2
Aktuatorgewicht (pro Stiick) 47.5kg 369kg 18.35kg 13.76kg
Aktuatoranzahl pro Fliigel 2 2 2 2
Gesamtkabelgewichte 185kg

Generatormassen 140kg

Summe 791kg

Tabelle 4.26: Zusammenfassung der Massengruppen fiir die HARW-4CS-ELE.

Steuerfldche MFCD1 MFCD2  Aill Ail2
Aktuatorgewicht (pro Stiick) 21.8kg 16.5kg 9.2kg 6.9kg
Aktuatoranzahl pro Fliigel 2 2 2 2
Leitungsmassen 495kg
Pumpenmassen 132kg

Summe 844kg

Tabelle 4.27: Zusammenfassung der Massengruppen fiir die HARW-4CS-HYD.

Funktionalitét des intelligenten Fliigels eine Massenzunahme der Flugsteuerungskomponenten
und der sie versorgenden Systeme zu erwarten ist.

Leistungsbewertung Fiir die Leistungsbewertung wurde die Gesamtleistung des FCS in
Abhingigkeit von moglichen Flugzustinden betrachtet. Hierbei hat sich herausgestellt, dass
die Lastminderungsfunktionalitit des FCS unter den bisherigen Annahmen einen deutlichen
Anteil am berechneten Gesamtleistungsbedarf darstellen wiirde. Bild 4.85 verdeutlicht dies.
Eine genauere Beschreibung der Leistungszusammensetzung ist im technischen Bericht [71] zu
finden.

Bauraumbewertung Die Auslegungsmodellierung in INTELWI erlaubt neben der Massen-
und Leistungsanalyse auch eine Einschitzung des benétigten Bauraums. Die Ergebnisse fiir die
vorliegenden Systemarchitekturen ist in Tabelle 4.28 dargestellt. Die verwendeten Mafle werden
anhand von Bild 4.86 verdeutlicht. Vor allem die fiir den Betrieb der MFCDs notwendige Aktua-
torik stellt deutliche Anforderungen an den notwendigen Bauraum, aufgrund der kinematischen
Anbindung ist bei den MFCDs jedoch ohnehin mit der Notwendigkeit von ,,Fairings* zu rechnen.

Fazit der Systembewertung Auf Basis der durchgefiihrten Analysen haben sich keine
uniiberwindbaren technologischen Hindernisse fiir die Realisierbarkeit des im Projekt INTELWI
untersuchten Fliigel- und Flugzeugkonzeptes feststellen lassen.

Zwischen den beiden untersuchten Architekturvarianten gibt es keine grundlegenden Diskre-
panzen, die auf systematische Schwichen in der Modellierung hinweisen. Die Auslegung der
verschiedenen Architekturen sind jedoch unterschiedlich sensitiv fiir verschiedene Betriebszu-
stinde. Die dimensionierenden Betriebspunkte unterscheiden sich teilweise deutlich zwischen
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Bild 4.85: FCS Leistungsbedarf in Abhingigkeit der Fluggeschwindigkeit fiir verschiedene
Flughohen bei elektrischer Aktuierung.

hydraulischer und elektrischer Architektur, vor allem bei Komponenten der Leistungsbereit-
stellung. Dies deckt sich soweit mit bekannten Annahmen aus der Literatur. Vor allem der
Leistungsbedarf der zusitzlichen Flugsteuerungsfunktionen erweist sich in beiden Architekturva-
rianten als signifikanter Anteil an der berechneten Leistung. Fiir weitere Arbeiten sollte daher der
genauere Funktionsumfang tiber die Flugmission eingehender untersucht und in das vorhandene
Modell eingearbeitet werden. Es ist nicht auszuschlieBen, das aufkommende Betriebsszenarios
hoherer Leistung iiber das vorhandene Design hinausgehen. Dies bedingt allerdings vor allem
einer interdisziplindren und holistischen Simulation fiir die Gesamtanalyse. Ein dhnliches Bild
bildet sich auch bei der Betrachtung der Systemmassen, in Anbetracht der im Flugzeugentwurf
bereits angenommenen Massen des FCS, hydraulischen Systems und elektrischen Systems in
Relation zur Flugzeuggesamtmasse, scheint der Einfluss auf Gesamtflugzeugebene zunichst
weiterhin gering zu sein.
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Steuerflache

hwing,min drearspar hact hm()tor leha,min
Flaperon_L_1 0.322m 0.518m 0.169m 0.3m 0.285m
Flaperon_L_2 0.250m 0.420m 0.153m 0.3m 0.285m
Flaperon_R_1 0.322m 0.518m 0.169m 0.3m 0.285m
Flaperon_R_2 0.250m 0.420m 0.153m 03m 0.285m
Aileron_L._1 0.181m 0.33Im 0.115m 0.14m 0.226m
Aileron_L_2 0.12Im 0.286m 0.099m 0.10lm 0.226m
Aileron_R_1 0.181lm 0.33Im 0.115m 0.14m 0.226m
Aileron_R_2 0.12Im 0.286m 0.099m 0.10lm 0.226m

Tabelle 4.28: Zusammenfassung der Bauraumbewertung.

¢:, _‘”

d
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L
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Bild 4.86: Visualisierung der Aktuatorausmafle und Bauraumbeschriankungen.

4.7.4 Load Monitoring System

In diesem Arbeitsparket wurde ein Prozess erarbeitet, der es ermdoglicht ein ,,Loads Monitoring
System* zu entwerfen und anschlieBend zu bewerten. Ziel des ,,L.oads Monitoring Systems* ist
es die Strukturlasten, die wihrend einer Mission auf die Flugzeugstruktur wirken, basierend auf
aufgezeichneten Flugzeugparametern, die durch Sensoren am Flugzeug gemessen werden, zu
schitzen. Die im Folgenden beschriebene Architektur ist Teil eines Konferenzbeitrages [72],
welcher eine detailliertere Beschreibung enthilt. Das System ist in Bild 4.87 dargestellt.
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Bild 4.87: Architektur des Strukturlastenschitzers als Blockschaltbild inklusive Storschitzer.

Grundlegend besteht die in Bild 4.87 dargestellte Architektur aus einem Storschitzer (,,di-
sturbance estimator‘) sowie einem Strukturlastenschitzer (,,Joads estimator). Mittels des Stor-
schitzers werden atmosphérische Storungen wie Turbulenzen geschitzt, welche im Strukturlas-
tenschitzer neben Steuereingédngen u zur Schitzung der Strukturlasten verwendet werden. Der
Schitzalgorithmus basiert auf einem physikalischen Modell der Flugzeugstruktur und Flugzeug-
aerodynamik. Der Modellaufbau basiert auf der VarLoads Umgebung [73] zur Berechnung von
Strukturlasten. Die Varloads Umgebung bendtigt als Input ein reduziertes FEM in ,,beam-like*
kondensierter Form, sowie eines mittels Panels diskretisiertes Modell der Auftriebsflichen. Ba-
sierend auf diesem Panel-Modell konnen die auftretenden aerodynamischen Lasten mittels eines
auf der Potentialtheorie basierenden Ansatzes (,,Vortex Lattice Method*“) berechnet werden. Die
Wirkung von atmosphérischen Storungen und die daraus resultierenden Strukturlasten werden
mittels eines ,,Gustzone Model* approximiert. Dazu wird das aerodynamische Panelmodell
entlang der Flugzeuglingsachse in Zonen unterteilt. Innerhalb jeder einzelnen Zone wird ange-
nommen, dass die Storung in Spannweitenrichtung die gleiche Amplitude aufweist und senkrecht
von oben oder unten wirkt.

Bei einem Durchflug einer Storung wird diese beginnenden bei der ersten Zone an der Flug-
zeugnase bis hin zur Zone am hinteren Leitwerk aufgebracht, wobei die durch den Durchflug
entstehende Zeitverzogerung mitberiicksichtigt wird. Der Storschitzer basiert auf einer Beobach-
terarchitektur aus der klassischen Regelungstechnik, dem Kalman-Bucy-Filter. Dieser schitzt
mittels eines Pradiktor Korrektor Verfahrens die Zustinde des physikalischen Modells, die zur
Schitzung der Storung bendtigt werden. Dabei wird die Information, die durch das Modell
im Pridiktor-Schritt bereitgestellt wird, optimal mit den Messungen kombiniert (Korrektor),
um eine optimale Schitzung der Zustinde zu ermoglichen. Die Messdaten bestehen dabei
aus flugmechanischen Sensordaten. Des Weiteren werden die Steuerflichenausschldge sowie
Schubhebelstellung in der Schitzung verwendet.

Die Auswertung des ,,LLoad Monitoring Systems* basiert auf simulierten Daten. Diese Daten
werden in einer Simulationsumgebung berechnet. Diese Simulation Bedingung besteht aus
einer ,,Electronic Flight Control System* (EFCS) sowie einem physikalischen Modell. Das
EFCS erméglicht die Simulation von geregelten Mandvern, wodurch der Betrieb des Flugzeuges
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exakter simuliert werden kann. Der Vorteil der simulativen Auswertung besteht darin, dass somit
auch die exakten Lasten fiir die Auswertungsfille bekannt sind, wodurch eine Aussage beziiglich
der Schitzgenauigkeit getroffen werden kann. Somit konnen die geschitzten Strukturlasten
hinsichtlich der simulativ berechneten Lasten bewertet werden. Zur Verifikation werden Fille
von kontinuierlicher Turbulenz sowie diskreter Boen untersucht. Die kontinuierliche Turbulenz
basiert dabei auf dem Dryden-Spektrum wéhrend fiir die diskrete Boe eine 1-cos Boe untersucht
wird. Ein Beispiel fiir die Schitzung des Fliigelwurzelbiegemoments fiir eine diskrete Boe ist in

Bild 4.88 dargestellt.
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Bild 4.88: Zeitreihe von Simulation und Schitzung fiir Krifte Fy,, sowie Momente M,,, an der
Fliigelwurzel fiir eine 1-cos diskrete Boe mit einem Boengradienten von 82m.

Das Bild zeigt, dass der Schitzer in der Lage ist, die fiir die Fliigelwurzel relevanten Los-
groBen (Scherkraft F;, Biegemoment M, sowie Torsionskraft My) hinsichtlich grundsétzlicher
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Form zu schitzen. Die maximal auftretenden Amplituden werden unterschitzt. Da der Struk-
turlastenschitzer fiir die gesamte Flugzeugstruktur die auftretenden Lasten schétzt, wird zur
Bewertung der Schitzgenauigkeit die skalare Metrik ,,Equivalent Fatigue Damage Loads* (EDL)
verwendet, um die grole Anzahl an Zeitreihen bewerten zu kdnnen. Dieses Kriterium basiert auf
der Palmgren-Miner Regel und dient dazu, Lastenzeitreihen hinsichtlich Ermiidungskriterien zu
bewerten. Die genaue Umsetzung wird in [72] erldutert.

Aus dieser Metrik resultiert der Parameter 1g, der die Schitzgenauigkeit hinsichtlich des
EDL-Kriteriums beschreibt. Ein Wert von ng = 1 bedeutet ideale Schitzung. Bei einem ng < 1
ist die Ermiidung durch die geschitzte Lastenzeitreihe geringer als die Referenz, wihrend bei
Ne > 1 die Ermiidung durch die geschitzte Lastenzeitreihe hoher als die der Referenz ist. In
der Veroffentlichung [72] wird die Schitzgenauigkeit mittels der erkldrten Metrik fiir Lastfélle
bestehend aus kontinuierlicher Turbulenz als auch diskrete Boen dargestellt. Im Folgenden sind
die Ergebnisse fiir die betrachteten diskreten Boen Lastfille gezeigt. Bild 4.89 zeigt die Analyse
der Schitzgenauigkeit der Scherkraft F;, des Biegemoments M, sowie des Torsionsmoments M),
mittels der EDL-Metrik fiir den rechten Fliigel.

Die x-Achse beschreibt dabei die dimensionslose Raumkoordinate entlang des Fliigels. Die
Fliigelwurzel ist durch O représentiert, wihrend 1 die Fliigelspitze darstellt. In der linken Spalte
ist der Verlauf von ng tiber die Raumkoordinate dargestellt. Die unterschiedlich gefirbten Linien
repriasentieren dabei die unterschiedlichen Boengradienten. Dieselben Ergebnisse sind in der
rechten Spalte nochmals dargestellt. Hier wird ng mittels einer Farbskala dargestellt, wihrend
die y-Achse die verschiedenen Boengradienten beschreibt. Die groBte Uberschitzung tritt bei
einem mittleren Boengradientenldnge auf (ca. 40m bis 60m). Die Schitzgenauigkeit nimmt hin
zu hoheren Boengradienten zu fiir F, und M,. Fiir das Torsionsmoment ist eine ,,Insel* starker
Uberschitzung bei einer Raumkoordinate von ca. 0,2 bis 0, 3 zu sehen. In diesem Bereich befindet
sich die Engine. Zusammengefasst bietet der Ansatz eine fiir den ersten Schritt zufriedenstellende
Schitzgenauigkeit und viele Moglichkeiten fiir Verbesserungen der Schitzgenauigkeit.
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Bild 4.89: Bewertung der Schitzgenauigkeit der Scherkraft F;, des Biegemoments M, sowie
des Torsionsmoments My, mittels der EDL-Metrik fiir rechten Fliigel anhand diskrete
Boen Lastfillen mit mehreren Boengradienten.

4.7.5 Hybrides Uberwachungssystem

Die Entwicklung des hybriden Uberwachungssystem wird im Meilensteinbericht [74] ausfiihrlich
beschrieben. Im Abschnitt 4.9 wird auf die zentralen Bestandteile zusammenfassend eingegangen
und die erzielten Ergebnisse dargestellt.

4.7.6 Konzept Zustandsiiberwachung

Das Konzept der Zustandsiiberwachung wird im Meilensteinbericht [75] ausfiihrlich beschrieben.
Im Abschnitt 4.9 wird das Konzept zusammenfassend dargestellt und die erzielten Ergebnisse
beschrieben.
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4.7.7 Zentrale Basis-Reglerarchitektur

Im Arbeitspaket AP 2330 wurde eine Lastabminderungsregelung fiir verteilte Beschleunigungs-
und Drehratensensoren erstellt, die um die Fihigkeiten eines Lidar-Sensors zur frithzeitigen
Detektion atmosphérischer Storungen erginzt worden ist. Die Messung der verteilten Beschleu-
nigungen und Drehraten ist mittels sogenannter ,,Remote Electronic Units* (REUs) realisiert,
welche von der Firma Liebherr entwickelt werden. Das DLR leistete seinen entsprechenden
Beitrag mit der elastischen Flugzeugmodellierung, der Modellierung des Lidar-Sensors nebst
dazugehoriger Windschidtzung, dem Entwurf der Lastabminderungsregelung sowie der Bereit-
stellung einer Simulationsungebung zur finalen Validierung der eingesetzten Technologien.

Die fiir das Projekt entworfene Reglerarchitektur baut auf den Erkenntnissen des Vorgénger-
projekts LuFo 5.3 InFlyTec auf. Eine Gemeinsamkeit beider Architekturen ist, dass sie fiir die
Boenlastminderung der Airbus XRF-1 Konfiguration in der Variante ,,UseCase2‘ entworfen wor-
den sind. Diese Konfiguration wurde in Abstimmung mit Airbus zu Anfang des Projekts erneut
als Zielkonfiguration (im Bereich der Boenlastminderung) ausgewihlt. Allerdings weist die hier
vorgestellte Reglerstruktur gegebeniiber jener in InFlyTec verwendeten Struktur umfangreiche
Fahigkeitserweiterungen auf, und wird dariiber hinaus durch den modularen Aufbau mittelfristig
weiteren Flugzeugkonfigurationen als Basis fiir die Entwicklung und Evaluation fortgeschrittener
Reglerstrukturen dienen konnen.

Die gemeinsam mit Liebherr entworfene Reglerarchitektur ist in Bild 4.90 dargestellt und lésst
sich grob in mehrere Bereiche unterteilen: Das Gesamtsystemmodell besteht aus dem zentralem
,Flight Control Computer* (FCC), mehreren sogenannte ,,Remote Electronic Units* (REU),
diversen Aktuatormodellen als Teil des aeroservoelastischen Flugzeugmodells und der Senso-
rik. Angeregt wird das Gesamtsystem durch Piloteneingaben oder atmosphirische Storungen.
Letztere konnen Turbulenzen oder diskrete Boen sein. Die Reglerarchitektur erlaubt sowohl
einen komplett dezentralen Ansatz, d.h. direkte Regelung am Aktuator mittels der bei der REU
gewonnen Sensordaten, als auch einen Ansatz {iber den zentralen Bordrechner, der die Daten des
gesamten Sensornetzwerks sammelt und verarbeitet. Die Reglerarchitektur ist in eine umfangrei-
che Simulationsumgebung eingebettet, welche als hybride Multi-Raten Simulationsumgebung
bezeichnet wird und vom Institut fiir Flugsystemtechnik des DLR entworfen wurde. Zweck der
Multiraten-Simulationsumgebung ist es, allen an der Reglerentwicklung beteiligten Projektpart-
nern eine Plattform zur Verfiigung zu stellen, die eine moglichst realitdtsnahe Evaluation der
Reglerfunktionen in diversen Kombinationen hinsichtlich ihrer gemeinsamen Lastabminderungs-
performance ermdglicht. Die modulare Gestaltung der hybriden und in MATLAB®/Simulink®
sowie C++ realisierten Umgebung ermoglicht die Aufnahme unterschiedlichster Reglerstruk-
turen mit diversen Abtastraten, welche sowohl als ,,Feedforward“- als auch als ,,Feedback*‘-
Regler ausgefiihrt sein konnen, sowie die realitidtsnahe Reprisentation der Eigenschaften des
Lidar-Sensorsystems. Durch die projektspezfische Notwendigkeit, zusétzlich zu zentralen Reg-
lerfunktionen auch lokale und sehr schnelle Regelkreise im Rahmen des Einsatzes der REU
implementieren zu miissen, wurde gegeniiber des im parallel laufenden LuFo-Projekts InFlyTec
genutzten Entwicklungsstands eine Erweiterung der Simulationsumgebung notwendig, dessen
Fertigstellung im 2022 erfolgte. Der Zugriff, der Datenaustausch und die Versionskontrolle
erfolgten iiber ein beim DLR gehostetes ,,Gitlab Repository*, auf das neben dem DLR auch
Liebherr zugreifen konnte.

Fiir den Entwurf der Lastminderungsregler wurde ein dynamisches Modell der XRF-1 benotigt,
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Bild 4.90: Reglerarchitektur mit zentralen und dezentralen Reglerelementen inklusive der Re-
mote Electronic Units zur Querruder-Steuerung (FF-GLA: Feedforward Gust Load
Alleviation, FB-GLA: Feedback Gust Load Alleviation)

welches in der Lage ist, sowohl die Starrkdrperbewegung des Flugzeuges als auch die Flexibilitét
der Struktur darzustellen. Die Modellierung der XRF-1 als aeroelastisches Gesamtflugzeug-
modell oblag dem Institut fiir Systemdynamik und Regelungstechnik des DLLR. Dabei wurde
ein Modellierungsansatz gewéhlt, welcher die Starrkorperbewegung iiber die Implementation
nichtlinearer Bewegungsgdifferentialgleichungen realisiert, und gleichzeitig die Flexibilitit der
Struktur mittels linearer Differentialgleichungen 2. Ordnung beschreibt. Ferner wird dem Ubertra-
gungsverhalten der instationiren Aerodynamik Rechnung getragen: Die Ubertragungsfunktionen
werden im Frequenzbereich mit der ,,.Doublet Lattice*-Methode bestimmt und anschlieBend
mittels einer Approximation durch gebrochen-rationale Funktionen in eine Zustandsraumdarstel-
lung iiberfiihrt. Dariiber hinaus ist das Flugzeugmodell mit Eingéingen erweitert worden, die eine
Anregung durch atmosphérische Storungen erlauben. Durch die Kopplung der Strukturdynamik
mit der Aerodynamik (,,Doublet Lattice Method*) enstand ein aeroelastisches Gesamtflugzeug-
modell. Dieses aeroelastische Modell ist fiir verschiedene Machzahlen und Flughdhen fiir den
stationdren Horizontalflug ausgetrimmt und anschlieBend linearisiert worden. Aus jeder Lineari-
sierung heraus resultierte ein lineares Zustandsraummodell. Als Ausgiinge liefert das Modell
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.0t Max. Wing Bending Loads (Right Wing) cqn®  Max. Wing Torsion Loads (Right Wing)

— nonlin. model — nonlin. model

—e— lin. model w/ sust zone —e—lin. model w/ gust zone
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Bild 4.91: Vergleich der maximalen Biege- und Torsionsmomente an der rechten Fliigelhilfte,
berechnet mit ausgetrimmtem, nichtlinearem Modell sowie den zu diesem Flugpunkt
und Massenfall dazugehérigen linearem Zustandsraummmodell

neben klassischen flugdynamischen Parametern wie Fluglage, Raten und Geschwindigkeiten
auch Beschleunigungen und -raten an diversen Strukturpunkten, wobei die Punkte iiber die
gesamte Flugzeugstruktur gleichmiBig verteilt sind. Des Weiteren berechnet das Modell die
globalen Schnittlasten sowie die aerodynamischen Scharniermomente an den Steuerflichen. Zur
Validierung der linearen Modelle wurden Simulationen mit den linearen als auch den nichtlinea-
ren Modellen durchgefiihrt und anschlieBend hinsichtlich des maximal auftretenden Biege- sowie
Torsionsmoments verglichen. In Bild 4.91 ist dieser Vergleich fiir den rechten Fliigel beispielhaft
dargestellt. In Summe standen im Laufe des Projekts neun verschiedene Massenverteilungen,
jeweils in Kombination mit drei verschiedenen Flughohen, jeweils in Bezug zu einer Referenz-
Fluggeschwindigkeit (,,Design Speed* V) und zu je zwei Tragfliigelkonfigurationen (,,Clean
und ,,Airbrake Out®) zur Verfiigung. In Summe konnte im Rahmen der Entwicklung der Reg-
lerfunktionen somit auf 54 verschiedene Zustandsraummodelle zuriickgegriffen werden. Die
verfiigbaren Flugpunkte und Massenverteilungen sind in Bild 4.92 zusammenfassend dargestellt.

Diese Zustandsraummodelle wurden fiir die potentielle Verwendung im Rahmen der hybriden
Multiraten-Simulationsumgebung vom Institut fiir Flugsystemtechnik des DLR anschlieBend mo-
difiziert. Die Modifikation der Modelle umfasste im Wesentlichen zwei MaBnahmen, die zu zwei
unterschiedlichen Variationen der Originalmodelle fiihrten: Neben einer formellen Anpassung
der Schnittstellen ohne Eingriff in die Systemdynamik (Variante 1) konnte die Systemordnung
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gleich zur normalisierten Schwerpunktlage M¢c = 0.86; Dive Mach number Mp = 0.93; De-
sign cruise speed Vcgas = 170.00 m/s; Design

dive speed Vp gas = 188.00 m/s.

Bild 4.92: Verfiigbare Flugpunkte und Massenfille fiir den Reglerentwurf (rote Punkte)

aller verfiigbaren Modelle in einem weiteren Schritt durch einen Modellreduktionsprozess auf
weniger als 10 % der urspriinglichen Anzahl an Zustinden reduziert werden (Variante 2), was die
Simulationsdauer pro zu untersuchendem Boenlastfall in nachfolgenden Simulations-Kampagnen
potentiell minimierte. Die Bereitstellung eines solchen modellreduzierten Satzes an Flugzeugmo-
dellen hat sich im Laufe des Projekts insbesondere im Hinblick auf die Untersuchung diverser
Flugpunkte in Kombination mit unterschiedlichen Reglerkonzepten und Reglerkombinationen
als niitzlich erwiesen, da die Anzahl der zu beriicksichtigen Lastfélle schnell vierstellige Werte er-
reicht, was zu langen Simulationszeiten fiihrt. Dabei ist im Rahmen der Evaluation der reduzierten
Modelle darauf geachtet worden, die urspriingliche Systemdynamik der originalen Linearmodel-
le bestmdglich zu erhalten, sodass zwischenzeitlich durchgefiihrte Evaluationskampagnen mit
Reglerentwiirfen unter Nutzung der reduzierten Flugzeugmodelle bereits zu aussagekriftigen
Ergebnissen fiihrten, ohne auf die nicht-reduzierten Flugzeugmodelle zuriickgreifen zu miissen.

Da sich die Aktivitidten im Bereich der aktiven Lastabminderung in diesem Arbeitspaket auf
die Minderung der Auswirkungen von diskreten Vertikalboen gemifl CS 25.341a der EASA-
Zulassungsvorschriften konzentrieren, liegen gemall ebendieser Vorschrift zeitverdanderliche
Boen vor, die zu jedem Zeitpunkt eine iiber die gesamte Spannweite des Flugzeugs (in lateraler
Ausdehnung) konstante vertikale Windgeschwindigkeit aufweisen. Aufgrund dieser ausschlieB3-
lich beriicksichtigten Windcharakteristik beschrinkt sich die boenseitige Anregung des Flugzeugs
auf die Flugzeugbewegung in longitudinaler Richtung. Infolgedessen ist die gesamte Regler-
architektur fiir die Béenlastminderung unter Vernachlédssigung lateraler Effekte explizit fiir
die longitudinale Teildynamik der XRF-1 entworfen worden. Dabei ldsst sich die Architektur
grob in zwei Bereiche unterteilen: Ein zentraler ,,Flight Control Computer* (FCC) ist fiir die
Implementation der zentralen Lastminderungsfunktionen vorgesehen. Der FCC wird durch die
Installation der ,,Remote Electronic Units* erginzt. Letztere bieten die Moglichkeit, dezentrale
und damit lokale Lastminderungsfunktionen direkt in den Fliigel in unmittelbarer Nédhe der
Querruderaktuatorik zu implementieren. Die Reglerarchitektur des zentralen ,,Flight Control
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Computers* sieht sowohl die Implementation einer ,,Feedforward‘‘-Reglerfunktion wie auch die
einer ,,Feedback‘-Reglerfunktion zur Béenlastminderung vor (siehe Bild 4.90). Der Entwurf
und die Implementation dieser beiden Lastminderungsfunktionen erfolgte durch das Institut fiir
Flugsystemtechnik des DLR. Beide Funktionen sind in Bild 4.93 im Vergleich dargestellt.

_ Zentrale Reglerfunktionen

Reglerfunktion Feedforward GLA Feedback GLA
Einbauort Flight Control Computer

Synthese- bzw. Iteratives, semi-automatisches Tuning mittels H_-Kriterien
Optimierungsmethodik direkt im zeitdiskreten Bereich
Implementierung zeitdiskret, t, = 0.010 s (100 Hz)
Reglerordnung 15 15
Zustandsschatzung -

Scheduling Vias

CrErm AR s antE (\NindSCS:I?atzung) (9, n, und a, ai Aufenfligel)
Aktuierte Steuerflachen 1 Elevatorpaar (sym.) + 2 Aileronpaare (sym.)

Bild 4.93: Uberblick iiber die zentralen Béenlastminderungsfunktionen fiir die XRF-1

Die Feedforward-Reglerfunktion nutzt als Messsignale Informationen iiber die im weite-
ren Zeitverlauf zu erwartende vertikale Windgeschwindigkeit. Der zu erwartende Verlauf der
vertikalen Windgeschwindigkeit wird von einem Windschiétzalgorithmus bereitgestellt, wel-
cher zur Rekonstruktion des Windfeldes optische Messungen eines Lidar-Systems nutzt. Die
Boenlastabminderung durch die Feedforward-Reglerfunktion basiert im Wesentlichen auf zwei
Mechanismen: Die frithzeitige Detektion der Boe ermoglicht es, eine priaventive Kompensation
der zu erwartenden, boenbedingten Anstellwinkeldnderung iiber Steuereingriffe zu realisieren.
Diese Kompensation wird iiber die Einleitung einer Nickbewegung realisiert, vorranging iiber
die Betitigung des Hohenruders. Eine Anstellwinkelinderung geht mit einer Anderung der
Auftriebsverteilung und damit zusitzlichen Strukturlasten einher. Die partielle Vorkompensation
der zu erwartenden Anstellwinkeldnderung reduziert somit die zusétzlich zu den bestehenden
Trimmlasten auftretenden Strukturlasten merklich, unter Beriicksichtigung einer erhéhten Belas-
tung des Hohenleitwerks. Die Lastabminderung durch die partielle und priaventive Kompensation
der boenbedingten Anstellwinkeldnderung (inklusive einer longitudinalen Lastverschiebung
zum Hohenleitwerk) wird ergiinzt durch eine laterale Verschiebung der Auftriebsverteilung am
Hauptfliigel, vorrangig umgesetzt durch die Generierung von Querruderkommandos.

An dieser Stelle ist zu beachten, dass sowohl das Hohen- als auch die Querruder vom zen-
tralen ,,Feedback‘-GLA-Regler ebenfalls zur Beeinflussung der Flugzeugreaktion auf die Boe
genutzt werden, sodass diesbeziiglich eine Uberlagerung der individuellen Signalanteile beider
Boenlastminderungs-Funktionen vorgesehen ist. Der zentrale ,,Feedback-GLA*“-Regler selbst
kann potentiell auf Messsignale der IMU, auf verteilte Beschleunigungen diverser Strukturpunkte
und Signale des ,,Air-Data-Systems* zuriickgreifen. Die Struktur des ,,Feedback-GLA*“-Reglers
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ist an dieser Stelle allerdings bewusst einfach gehalten worden, sodass dieser nur den vertika-
len Lastfaktor N,, die Drehrate g sowie eine Beschleunigung a; wing:ip an der Fliigelspitze als
Messkanile nutzt. Sowohl die ,,Feedforward*- als auch die ,,Feedback-GLA‘““-Reglerfunktion
sind direkt im diskreten Zeitbereich mittels eines iterativen, semi-automatisierten Tunings unter
Nutzung von Methoden der robusten Regelung synthetisiert worden. Die Implementation der
diskreten Reglerfunktionen in die Simulink®-Umgebung der hybriden Multi-Raten Evaluations-
umgebung erfolgt mit einer Abtastrate von 100 Hz (Abtastzeit 10ms) als seperate Module.

Die Lidar-basierte ,,Feedforward“-GLA-Reglerfunktion leitet (insbesondere iiber das Hohen-
ruder) eine Nickbewegung ein, um die zu erwartende, boenbedingte Anstellwinkelinderung
praventiv partiell zu kompensieren und die Lastantwort des Flugzeugs im Sinne kleinerer Struk-
turlasten zu verbessern. Dieses Manover spiegelt sich naturgemif (wie auch die Einfliisse der
spiter auf das Flugzeug auftreffenden Boe selbst) in verindernten Werten der von potenti-
ellen ,,Feedback*-Reglern genutzten Messsignalen wieder. ,,Feedback“-Regler sind bestrebt,
durch eigene Steuerflichen-Kommandos derartige Anderungen zu kompensieren, womit sie
letztlich neben den Einfliissen der Boe auch das gewollte und vom ,,Feedforward-Controller*
eingeleitet Manover abschwichen wiirden. Um Derartiges zu verhindern, ist eine sogenannte
Vorkompensation weiterer Bestandteil der Reglerarchitektur. Diesbeziiglich ist zur Beschreibung
der Funktionsweise und zur Darstellung des Einflusses auf das Lastminderungsverhalten eine
Veroffentlichung in Planung [76].

Das (superponierte) Hohenruder-Positions-Kommando der beiden zentralen Béenlastminde-
rungsfunktionen wird an ein nichtlineares Aktuatormodell weitergeleitet. Das Aktuatormodell
wurde vom Institut fiir Flugsystemtechnik des DLR bereitgestellt, kann mit einer individuellen
Linear-Dynamik versehen werden und dariiber hinaus mit nichtlinearen Limits bzgl. der ma-
ximal erlaubten Steuerflachenausschlidge als auch -raten beaufschlagt werden und wird dabei
als ,,Continuous-Time*-Modell simuliert. Dabei stellt es dem Flugzeugmodell entsprechende
Steuerflichenkommandos in Form von Positionen, Raten und Beschleunigungen zur Verfiigung.
Die (superponierten) Querruder-Positions-Kommandos hingegen werden in dieser Reglerar-
chitektur nicht direkt zu Aktuatormodellen geleitet, sondern erst zu den ,,Remote Electronic
Units* (REU). Jedem Querruder ist eine REU vorgeschaltet, welche sowohl sensorische wie
auch aktuierende Féahigkeiten besitzt. Rdumlich sind die REU in der Nihe der Steuerflichen
positioniert, messen dabei die lokalen Reaktionen des Flugzeugs in Form von Drehraten und
Beschleunigungen am Tragfliigel und stellen diese einer internen Lastminderungsfunktion zur
Verfiigung. Neben dem Vorteil der direkten Nihe der lokalen Sensorik zur Aktuatorik und den
damit verbundenen niedrigen Latenzzeiten besitzt jede REU einen weiteren Vorteil: Drehra-
ten und Beschleunigungen werden mit einer diskreten Abtastrate von bis zu 1kHz abgetastet.
Die angesteuerten Querruder-Aktuator-Modelle stammende von Liebherr Aerospace, stellen
dem aeroelastischen Flugzeugmodell Signale in Form von Position, Rate und Beschleunigung
des jeweiligen Querruders zur Verfiigung und sind genau wie die vom Institut fiir Flugsys-
temtechnik bereitgestellte Lidar-Sensorik nebst Windschétzung iiber eine S-Function in die
Simulink®-Umgebung eingebettet. Aufgrund der sehr detailliert modellierten inneren (nicht-
linearen) Dynamik der Querruder-Aktuatormodelle miissen ebendiese mit einer relativ hohen
Abtastrate simuliert werden. Limitierungen der Aktuator-Dynamiken ergeben sich stets aus der
aktuellen Belastung der Steuerfliache (iiber die Riickkopplung des aktuell anliegenden Scharnier-
moments, welches jeweils als Flugzeugmodellausgang verfiigbar ist) und sind somit von auf3en
nicht beeinflussbar.
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Im Rahmen dieses Projekts ist eine Veroffentlichung [77] entstanden, die sowohl eine aus-
fiihrliche Darstellung der hybriden Multi-Raten Simulationsumgebung als auch der in dieser
Umgebung eingebetteten Reglerarchitektur enthilt.

4.7.8 Auslegungsworkflow fiir zentrale Basis-Reglerarchitektur

Eine detaillierte Beschreibung des Auslegungsworkflows, welcher in diesem Projekt fiir die Syn-
these der beiden zentralen Lastminderungsfunktionen verwendet worden ist, findet sich in [77,
78]. Erste Ergebnisse bzgl. der Auslegung eines Lidar-basierten Béenlast-Minderungsreglers fiir
die ,,UseCase2‘-Variante der XRF-1 aus dem Projekt InFlyTec sind dariiber hinaus in [79] verof-
fentlicht worden. Die Veroffentlichung der erweiterten Ergebnisse der Untersuchungen zur XRF-1
unter Beachtung der besonderen und innovativen Reglerstruktur des Projekts INTELWI sind fiir
das Jahr 2024 geplant. Der Reglerauslegungsworkflow selbst besteht aus einem ,,Preprocessing*“-
Teil, der das aeroelastischen Flugzeugmodells fiir den eigentlichen Reglerentwurfsprozess vorbe-
reitet, die sich an das ,,Preprocessing* anschliefende Reglersynthese und dariiber hinaus noch
aus der danach erfolgenden Reglerevaluation (,,Postprocessing*®).

Im Rahmen einer deutlich verbesserten institutsiibergreifenden Interoperabilitit der einge-
setzten Werkzeuge und konkret im Sinne einer direkten Verarbeitung der vom Institut fiir Sys-
temdynamik und Regelungstechnik bereitgestellten Linearmodelle der XRF-1 im Rahmen des
Auslegungsprozesses, ist seitens des Instituts fiir Flugsystemtechnik eine Schnittstelle definiert
worden, welche einen schnellen und vereinheitlichten Datenaustausch ermoglicht. Basis dieser
Schnittstelle ist die Definition eines Datenpakets, welches das individuelle Flugzeugmodell
und dazugehorige Metadaten beinhaltet. Das im individuellen Datenpaket enthaltende Flug-
zeugmodell und die dazugehorigen Metainformationen sowie weitere Zusatzinformationen (wie
z.B. geometrische Angaben) konnen spiter von jedem Prozessmodul des Auslegungsworkflows
standardméBig eingelesen und je nach individueller Vorgabe bearbeitet werden. Die jeweilige
Ausgabe ist ebenfalls standardisiert und wird automatisch an die nichsten Prozessschritte wei-
tergegeben. Die Reihenfolge der zur Bearbeitung des Modells notwendigen Schritte wird vom
Entwickler festgelegt. Gleiches gilt auch fiir die Festlegung der Optimierungskriterien. Damit
sind bestehende Module innerhalb der vor der Reglersynthese notwendigen Modellprozessierung
im Laufe der Projektlaufzeit deutlich erweitert und flexibilisiert worden. Die Erweiterungen
ermoglichen eine deutlich modularisiertere Abfolge von Modellumbauprozessschritten und
eine umfangreichere Definition der fiir die jeweilige Analyse genutzten mehrdimensionalen
Reglerzielfunktionen.

Die Hauptbestandteile des ,,Preprocessings® umfassen insbesondere eine Anpassung der
aeroelastischen Flugzeugmodelle an die Bediirfnisse der Regleroptimierungsziele (bzgl. des
jeweiligen ,,Feedforward“- oder ,,Feedback‘-Reglers), eine Modellreduktion zur deutlichen
Reduktion der zu erwartenden Synthesezeiten und eine sich an die vorhergehenden Prozess-
schritte anschliefende Diskretisierung. Dieser Prozess sieht dabei zu Anfang eine Reduktion
der Modellein- und Modellausgéinge auf ein benotigtes Mindestmal} vor. Dieses Mindestmaf
umfasst alle Eingéinge und Ausgiinge, die notwendig sind, um die vom Entwickler zu Anfang
des Prozesses definierten Optimierungskriterien abbilden zu kénnen, die spéter notwendigen
Steuereinginge bereitstellen zu konnen und dariiber hinaus alle relevanten Ausgédnge zur ersten
Beurteilung der Leistungsfahigkeit der jeweiligen Reglerfunktion bereitstellen zu konnen. Letzt-
lich fithren diese Anforderungen auf der einen Seite zu einer deutlichen Reduktion der zu Anfang
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vorhandenen iiber 200 Eingiinge und iiber 7000 Ausginge, anderseits miissen fehlende Modell-
bestandteile zum Modell hinzugefiigt werden. Da die spitere Reglersynthese mittels Methoden
der optimalen Regelung in Abhiingigkeit der GroBe des Optimierungsproblems sehr rechenin-
tensiv werden kann, erfolgen weitere Prozessschritte im Sinne einer deutlichen Verkleinerung
der Modellordnung mittels diverser Methoden der Modellreduktion. Dabei ist der mehrstufige
Prozess derart ausgelegt, dass die origindre Eigendynamik des Ursprungsmodells moglichst
erhalten bleibt. Vor der Synthese der Reglerfunktion erfolgt dariiber hinaus eine Diskretisierung
des Modells sowie eine Modellerweiterung durch (Hinzufiigen von Lidar-Sensoreigenschaften
im Falle des ,,Feedforward“-Reglers und) einer zusitzlichen Aktuatordynamik.

Der semi-automatisierte Reglerentwurfsprozess umfasst iiber die Modellprozessierung und
die Reglersynthese hinaus auch eine sich direkt an die Regleroptimierung anschlieBende und rein
MATLAB®-basierte erste Reglerevaluation. Dabei konnte ein Prozessmodul etabliert werden,
welches eine schnelle Evaluation der Lastminderungsleistung fiir Boenlasten auf Basis der
Design-Modelle durchfiihrt. Dies erlaubt es, in weniger als einer halben Stunde einen ersten, aber
umfassenden Einblick in die Leistung des aktuellen Reglerentwurfs zu bekommen. Eine deutlich
detailliertere Evaluation der Reglerperformance, auch im Verbund mit weiteren Reglern und
unter Beachtung nichtlinearer Modellbestandteile erfolgt im Rahmen des Einsatzes der hybriden
Multi-Raten Simulationsumgebung, die im vorherigen Kapitel beschrieben worden ist, und mit
Hilfe dessen die nachfolgenden Lastminderungsergebnisse ermittelt worden sind.

4.7.9 Lastminderungsergebnisse der zentralen Reglerfunktionen

XRF-1 UseCase 2 Modellversion 4 (Uc2v4)

Auslegungspunkte .
Massen- Flug- - . . Steuerflachen-
. B Design True Mach- Trimbedingungen . .
verteilungen | hdhen . Konfigurationen
Speed Airspeed Zahl
MCAae
170.00
V
MCFfe 0.0m c mis 0.500
MHAAe
MHFFe
3000.0 197.34 |
MOOee m Ve mis 0.601 steady horizontal flight airkfrzsg-’out
MTAAJ
MTFFJ
MTMMG 8300.0 v 264.26 0.861
m ¢ m/s
MZmMe

Bild 4.94: Uberblick iiber die zur Evaluation genutzten Flugzeugmodelle der XRF-1

Der mit Hilfe robuster Regelungsmethoden im Rahmen des im vorherigen Kapitel beschriebe-
nen Auslegungsworkflows entwickelte ,,Feedforward-Controller* liegt final als diskretes ,,State-
Space“-System niedriger Ordnung vor (siehe Tabelle in Bild 4.93). Verarbeitet werden vom
Regler ausschlieBlich Windinformationen, die seitens der Windschétzung friithzeitig bereitgestellt
werden. Durch die Abtastung per Laser der sich vor dem Flugzeug befindlichen Atmosphére
stehen die Informationen iiber die vertikalen, béeninduzierten Windgeschwindigkeiten bereits
tiber eine halbe Sekunde vor dem eigentlichen Auftreffen der Boe auf das Flugzeug zur Verfii-
gung. Die frithzeitige Kenntnis tiber die zu erwartenden Storungen ermoglicht es dem Regler,
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praventive Kommandos fiir die Steuerflichen zu generieren. Letztlich wird dadurch ein Mandver
eingeleitet, welches zu einer Trajektoriendnderung des Flugzeugs fiihrt. Das Flugzeug wird auf
den anstehenden Bdenimpact vorbereitet, indem die zu erwartende Anstellwinkeldnderung (mit
einhergehender Anderung der Auftriebsverteilung am Fliigel) im Vorfeld teilkompensiert wird.
Der ,,Feedback-GLA‘“-Regler ist ebenfalls unter Zurhilfenahme des Auslegungsworkflows und
robuster Optimierungsmethoden synthetisiert worden, und liegt final ebenfalls als diskretes
»dtate-Space‘-Modell niedriger Ordnung vor (siehe Tabelle in Bild 4.93). Beide Reglerfunk-
tionen sind unabhingig voneinander dahingehend optimiert worden, das Biegemoment am
Tragfliigel zu senken, insbesondere an der kritischen Fliigelwurzel. Angesteuert werden von
beiden Reglern die Hohenruder als auch alle zur Verfiigung stehenden Querruder.

XRF-1 UseCase 2 Modellversion 4 (Uc2v4)

Regler- Regler- Regler- Verwendete Steuerflachen
konfiguration bezeichnung version | Elevators | Ailerons | Spoiler | Flaps | Tabs
Open-Loop -/- -I- -I- -I- -/- -I- -/-
Lidar-basierte DLR FT XRF-1
Feedforward GLA GLAEE v3dO_LLI | 2von2 | 4von4 -/- -/- -/-
DLR FT XRF-1
Feedback GLA GLAEB v2dO_LLI | 2von2 | 4von4 -I- -I- -I-
DLR FT XRF-1
GLAFF
+ S.0. 2von2 | 4von4 -/- -/- -/-
DLR FT XRF-1
GLA FB

Bild 4.95: Uberblick iiber die evaluierten Reglerkonfigurationen des zentralen FCC

Auf Basis der beiden Reglerfunktionen sind mit Hilfe der hybriden Multi-Raten Simula-
tionsumgebung insgesamt drei verschiedene zentrale (FCC-basierte) Reglerkonfigurationen
untersucht worden. Uber den Vergleich zwischen dem vom Institut fiir Flugsystemtechnik
des DLR entwickelten Lidar-basierten ,,Feedforward-GLA*“-Regler und den ,,Open-Loop*-
Simulationen hinaus wurden zwei weitere Regler-Konfigurationen evaluiert, im Detail der
,Feedback*“-Regler ohne weiteren Regler und ergiinzend dazu noch die parallele Simulation
von Lidar-basiertem ,,Feedforward-GLA*“-Regler plus ,,Feedback-GLA‘“-Regler inklusive Vor-
kompensation. Die insgesamt drei zur Verfiigung stehenden Reglerkonfigurationen (plus die
,,Open-Loop“-Konfiguration) sind in der Tabelle in Bild 4.95 zusammengefasst.

Zu den Randbedingungen bei der Evaluation gehort auch die Beriicksichtigung von Steu-
erflaichenlimitierungen. Bei diesen muss zwischen zwei verschiedenen Arten unterschieden
werden, wie in der Tabelle in Bild 4.96 ersichtlich wird. Die von beiden Reglerfunktionen
potentiell angesteuerten Hohenruder sowie Querruder sind mit individuellen Limitierungen in
den Simulationen versehen. Die kinematische Limitierung der Aktuatorik ist von nur fiir die
GLA-Funktion vorgesehenen Limits zu unterscheiden, wobei letztere zur Begrenzung der Auto-
ritdt der GLA-Funktionalitit im Allgemeinen direkt im FCC hinterlegt sind. In diesem Fall wird
nur die Bandbreite der Hohenruder-Aktuatorik durch die GLA-Limitierung im FCC hinsichtlich
der erreichbaren Position zusitzlich begrenzt. Die den Simulationen zugrunde gelegten Limi-
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tierungen richten sich nach den in dem zum Projekt InFlyTec gehorenden Referenzdokument
dargestellten und anzunehmenden Aktuatorbandbreiten.

XRF-1 UseCase 2 Modellversion 4 (Uc2v4)

Steuerflachen Aktuatorlimits GLA Function Limits
Position Rate Position Rate
Elevators + 25° + 50°/s + 20° +50°/s
Ailerons +40°/-20° lastabhangig +20° + 50°/s

Bild 4.96: Uberblick iiber die Aktuatorlimitierungen der XRF-1

Um eine aussagekriftige Einschitzung der Performance der Reglerkonfigurationen zu bekom-
men, muss eine reprasentative Auswahl an Lastfédllen bei der Evaluation Beriicksichtigung finden.
Die Evaluation der Lastminderungsperformance ist auf Basis von 216 Lastfillen je Reglerkonfi-
guration durchgefiihrt worden. Die 54 zur Verfiigung gestellten Flugzeugmodelle (siehe Tabelle
in Bild 4.94) sind jeweils an insgesamt 4 Boenfiéllen erprobt worden. Bei den Simulationen
variierte die Boenldnge in 4 diskreten Schritten zwischen 9m und 107 m. Jede Boe lag dabei
ausschlieBlich als ,,upwards“-Boe vor. Eine Ubersicht iiber die genutzten Boenlastfille ist in
Tabelle in Bild 4.97 ersichtlich.

\ XRF-1 UseCase 2 Modellversion 4 (Uc2v4)

Bdenlénge Bdenrichtungen
9.00 m 29.53 ft.
40.00 m 131.23 ft.
upwards
76.00 m 249.34 ft.
107.00 m 351.05 ft.

Bild 4.97: Uberblick iiber die zur Evaluation genutzten Boenfille

Im Fokus des Arbeitspakets steht vorrangig die Verbesserung des Lastverhaltens am Tragfliigel,
speziell des Biegemomentenverlaufs und bei diesem die Reduktion des Momentenwerts an der
Fliigelwurzel. Da bei diesem Reglerentwurfsprozess ausschlielich Boenfille mit iiber der
gesamten Spannweite konstanten Vertikalgeschwindigkeiten betrachtet wurden, und damit stets
diesbeziiglich eine symmetrische Stéranregung vorlag, sind im Folgenden (siehe Ergebnisplots
auf den néchsten Seiten) ausschlieBlich Ergebnisse des rechten Tragfliigels (bzgl. der Sicht in
Flugrichtung) dargestellt.

Insgesamt reduzieren alle simulierten Reglerkonfigurationen die Biegemomente am Tragfliigel
gegeniiber der ungeregelten Konfiguration, und zwar iiber die gesamte Halbspannweite (siche
Bild 4.98) hinweg. Das erzielte Boenlastabminderungsniveau féllt allerdings deutlich unter-
schiedlich aus. Der reine ,,Feedback-GLA*“-Regler erzielt lediglich ca. 3 % Lastabminderung an
der Fliigelwurzel und maximal ca. 5 % Lastabminderung im weiteren Verlauf des Biegemoments
gegeniiber dem ungeregelten Flugzeug. Der Lidar-basierte ,,Feedback-GLA*“-Regler alleine
erreicht an der Fliigelwurzel im Biegemoment eine Reduktion des positiven Biegemoments
von ca. 18 %. Im Verlauf der weiteren Halbspannweite werden die maximalen Biegemomente
sogar um bis zu ca. 22 % abgemindert. Der Einsatz einer Kombination von Lidar-basiertem
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,Feedforward-GLA“-Regler und ,,Feedback-GLA*“-Regler fiihrt am Tragfliigel zu einer nochmals
deutlicheren Verringerung der auftretenden maximalen Biegemomente. An der Fliigelwurzel
kann eine Verringerung des Biegemoments von iiber 20 % erreicht werden, im Verlauf der Halb-
spannweite verbessert sich die Lastabminderung beziiglich der Biegemomente sogar auf bis zu
ca. 25 %. Die Potentiale der jeweils unabhingig voneinander entwickelten Reglerfunktionen in
Form des Lidar-basiertem ,,Feedforward-GLA‘“-Reglers sowie des ,,Feedback-GLA*“-Reglers
konnten damit nahezu verlustfrei miteinander kombiniert werden.

Im ungeregelten Fall wird sowohl an der Fliigelwurzel als auch iiber die gesamte Halbspann-
weite das betragsmiBig grofere Torsionsmoment in negativer Drehrichtung erzeugt, womit die
negative Drehrichtung (anders als beim Biegemoment) an dieser Stelle als dominierend (im
Sinne der strukturellen Dimensionierung) angenommen wird. Insgesamt reduzieren tendenziell
alle simulierten Reglerkonfigurationen die Torsionsmomente am Tragfliigel gegeniiber der un-
geregelten Konfiguration, und zwar nahezu iiber die gesamte Halbspannweite (siehe Bild 4.99)
hinweg. Nur im Bereich der Triebwerksauthédngung (bei ca. 8 m Spannweite) erhoht sich das
Torsionsmoment um maximal 2 % im Falle der ,,Feedback-GLA*-Reglerkonfiguration bzw. um
weniger als 1 % im Falle der Kombination von ,,Feedback-GLA*“-Funktion und Lidar-basierter
GLA-Funktion. Auffillig ist auch an dieser Stelle, dass die Kombination beider Reglerfunk-
tionen ebenfalls zu einer Addition der Lastminderungspotentiale bzgl. des Torsionsmoments
fiihrt, was an der Fliigelwurzel als auch zwischen Triebwerksauthdngung und Fliigelspitze zu
einer abermalig deutlichen Verbesserung des Torsionsmoments bis zu maximal 16 % fiihrt. Im
Bereich der Triebwerksauthdngung kann die Verschlechterung des Torsionsmoments durch die
,Feedback-GLA*“-Funktion durch Kombination beider Regler immerhin fast bis auf das Niveau
der ungeregelten Konfiguration abgeschwicht werden.
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Im Detail sind die Verlaufe fir das Biegemoment dargestellt, oben in absoluter und unten in
normalisierter Form. Die fur die Normalisierung bendtigten Referenzwerte wurden vom
ungeregelten Flugzeug erzeugt, weshalb diese Werte in normalisierter Form in den Diagrammen
konstant eins sind. Durchgangige Linien beziehen sich auf die Lastenvelopen maximaler Werte,
gestrichelte Linien auf die Lastenvelopen minimaler Werte. Im unteren Diagramm sind die
(betragsmafig durchgehend gréfReren) Maximalwerte aller Reglerkonfigurationen mit Hilfe der
Maximalwerte der ungeregelten Konfiguration normalisiert.

Bild 4.98: Ergebnisse der Lastevaluation beziiglich des Verlaufs des Biegemoments am rechten
Tragfliigel
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Im Detail sind die Verlaufe fiir das Torsionsmoment dargestellt, oben in absoluter und unten in
normalisierter Form. Die fiur die Normalisierung bendtigten Referenzwerte wurden vom
ungeregelten Flugzeug erzeugt, weshalb diese Werte in normalisierter Form in den Diagrammen
konstant eins sind. Durchgéangige Linien beziehen sich auf die Lastenvelopen maximaler Werte,
gestrichelte Linien auf die Lastenvelopen minimaler Werte. Im unteren Diagramm sind die
(betragsmafig durchgehend gréReren) Minimalwerte aller Reglerkonfigurationen mit Hilfe der
Minimalwerte der ungeregelten Konfiguration normalisiert.

Bild 4.99: Ergebnisse der Lastevaluation beziiglich des Verlaufs des Torsionsmoments am rechten
Tragfliigel
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4.7.10 Dezentrale Reglerarchitektur

Im Arbeitspaket 2.3.3 wurde am Institut fiir Systemdynamik und Regelugstechnik eine dezentrale
Reglerarchitektur zur Béenlastabminderung entwickelt. Bei dieser dezentralen Regelungsar-
chitektur besteht das Konzept daraus, dass ,,Remote Electronic Units* (REU) in der Nihe der
Aktuatoren der Querruder positioniert sind. Diese sind mit ,,Inertial Measurement Units* (IMU)
zur Beschleunigungsmessung sowie einer ,,Processing Unit* ausgestattet. Dadurch konnen Re-
gelgesetze lokal auf der REU implementiert werden, und es kann mit einer hohen Taktrate und
einer geringen Verzogerung gearbeitet werden [80].

In Bild 4.100 ist das Konzept vereinfacht dargestellt. Die angenommene Architektur besteht
aus einem Fliigel mit vier Querrudern (zwei auf jeder Seite), die jeweils mit einer REU in der
Nihe des Aktuators ausgestattet sind (vgl. Bild 4.100 a)). Die REUs erhalten Kommandos (pri-
mére Flugsteuerung) vom ,,Flight Control Computer* (FCC) und fithren ebenso die dezentrale
Regelung zur Lastabminderung durch. Eine Schematik der REU ist in Bild 4.100 b) zu sehen.
Das Regelgesetz, das in den REUs zur Lastabminderung verwendet wird, ist in Bild 4.100 c)
dargestellt. Es handelt sich um einen PI-Regler, der als Eingang die flexiblen Beschleunigungen
des Fliigles an der jeweiligen REU-Position verwendet. Die flexible Beschleunigung wird be-
rechnet aus der gemessenen z-Beschleunigung der REU abziiglich der Beschleunigung an der
REU-Position durch die Starrkdrperdynamik des Flugzeugs. Der Regler der REU kommandiert
dann den Ausschlag des entsprechenden Querruders. Somit wird mit einem Querruderauschlag
der boen-induzierten Beschleunigung des Fliigels entgegengewirkt. Die Optimierung der Regel-
parameter der vier REUs wird im Folgenden beschrieben.

Optimierung der Regelparameter Die Regelparameter der REUs wurden optimiert mit
dem Ziel der Reduktion der flexiblen Beschleunigungen des Fliigels. Durch eine Verringe-
rung der boen-induzierten Beschleunigungen wird der Fliigel weniger stark ausgelenkt und
die Strukturlasten reduzieren sich. Die Strecke in der Simulation besteht aus einem Modell

b)  Remote Electronic Unit (Liebherr)

Processing
o B o R scr )
\\ c) Regelgesetz (PI) in REUs

FY

e —

. 1 | demandedsurface
+ deflection

flexible Acc.
at REU Pos.

Bild 4.100: Konzept der dezentralen Regelung mit REUs
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der XRF-1 Forschungskonfiguration sowie Aktuatoren. Es wurden die bereits beschriebenen
54 Zustandsraummodelle verwendet, die fiir verschiedene Massenverteilungen, Flugpunkte und
Steuerflichenkonfigurationen abgeleitet wurden und das nichtlineare XRF-1 Modell sehr gut
anndhern. Die Aktuatoren wurden mit einem von Liebherr-Aerospace bereitgestellten Modell
simuliert. Der Boeninput wird mit vier verschiedenen Boengradienten aus der Spanne von 9m
bis 107 m, die in der CS-25 definiert ist, simuliert. Die vier lokalen Regelkreise werden durch
die vier Regelgesetze der REUs geschlossen. Fiir die Optimierung der Regelparameter miissen
Optimierungskriterien definiert werden, die ein gewiinschtes Verhalten der Regelung moglichst
gut in skalaren Werten beschreiben. Dazu wurden die folgenden Kriterien definiert:

e Flexible z-Beschleunigung an der REU-Position

e Integral der flexiblen z-Beschleunigung iiber die Zeit

e Position der Steuerfliche

e Integral der Steuerflichenposition iiber die Zeit

e Rate der Steuerfliche

e . Modulus Margin‘ (beriicksichtigt Amplituden- und Phasenreserve)
e Minimale Ddmpfung des geschlossenen Regelkreises

Der Optimierungsprozess wurde mit dem DLR-SR Tool fiir ,,Multi-Objective Parameter Synthe-
sis* (MOPS) durchgefiihrt und lief iterativ ab, was bedeutet, dass zunédchst mit einem Zustands-
raummodell zur Darstellung der Flugzeugdynamik optimiert wurde und dann sukzessive weitere
Modelle hinzugezogen wurden, um Regelparamter zu bestimmen, die fiir alle Flugpunkte giiltig
sind. Dies hat den Grund, dass die Verwendung aller Zustandsraummodelle bei der Optimierung
eine zu hohe Rechenzeit bedeuten wiirde.

Aufgrund der Symmetrie der Flugzeugkonfiguration sind die Parameter der REUs der rechten
Seite identisch mit den Parametern der REUs auf der linken Seite.

Ergebnisse des dezentralen Boenlastabminderungssystems Die Auswertung erfolgt
mit allen definierten Analysefillen, die in Bild 4.101 dargestellt sind. Mit den neun Massenver-
teilungen, den drei Flugpunkten und den zwei Steuerflichenkonfigurationen ergeben sich die 54
bereits erwihnten Zustandsraummodelle. Diese werden zusitzlich noch mit vier Béengradienten
kombiniert, wodurch sich 216 Analysefille ergeben.

Mit den optimierten Parametern ergeben sich so die folgenden Ergebnisse aus der Simulation:

Hinsichtlich der Stabilitidt der Regelkreise wird vor allem das Modulus Margin betrachtet.
Dazu werden die Nyquist-Plots von allen 216 Analysefillen in einem Diagramm dargestellt.
Diese Diagramme sind jeweils fiir die innere (a)) und dulere REU (b)) in Bild 4.102 gezeigt.
Das ,,Modulus Margin* kann als Radius um den kritischen Instabilititspunkt (-110) beschrieben
werden. Es ist zu sehen, dass die Forderung eines Modulus Margins > 0.5 mit den optimierten
Parametern eingehalten werden kann.

In Bild 4.103 sind in blau die 216 Analysefélle im ,,Open-Loop*“-Fall zu sehen, also ohne
Boenlastabminderung. Dahingegen sind in Rottonen die Analysefille mit aktivem dezentralen
Boenlastabminderungssystem zu sehen. Gut zu erkennen ist, dass sich die auftretenden Beschleu-
nigungen mit dem Boenlastabminderungssystem deutlich reduzieren. Zum Einen reduzieren
sich die auftretenden Maximalbeschleunigungen, zum Anderen zeigt sich auch ein deutlich
verbessertes Abklingverhalten der Schwingung. In Bild 4.104 sind die Verldufe ohne Boenlastab-
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Analysefille

Auslegungspunkte i
Massenver- | Flug- Desi T Mach Trim- Steuerflachen- B dient
teilungen hohen esign ) rue ach- bedingungen Konfigurationen oengradien
Speed | Airspeed | Zahl
MCAae : : :
MCFfe | 0.0m © Vg 170,'00 : 0.500 om
MHAAe P ms clean
MHFFe § i : steady om
MOOee 30210'0 Ve 1?1:,'834 : 0.601 | horizontal
MTAAJ : : flight 76 m
MTFFJ : : : :
83000 : . 26426 : airbrake out
MTmMG mo Ve ms 0.861 107 m
MZmMe :
Bild 4.101: Verwendete Analysefille in der Auswertung
a) Nyquist - right inner b) Nyquist - right outer
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Bild 4.102: Beschleunigung an duflerer REU

minderung zu der blauen Silhouette zusammengefasst. Ebenso sind die Kurven mit aktivem
dezentralen Boenlastabminderungssystem mit der roten Silhouette dargestellt. Hier treten die
Unterschiede stirker hervor und die Beschleunigungsreduktion ist gut zu erkennen. Die positiven
Beschleunigungen werden um 48.4 % und die negativen um 56.4 %.

Durch die reduzierte Beschleunigung des Fliigels werden ebenfalls die boen-induzierten Lasten
auf den Fliigel reduziert. Dies d@uflert sich unter anderem durch ein verringertes Biegemoment
an der Fliigelwurzel. Dies ist in Bild 4.105 dargestellt. Hier sind erneut die 216 Analysefille
mit den optimierten Regelparametern ausgewertet und dann als Silhouette gezeigt (rot). Die
blaue Silhouette fasst die 216 Analysefille ohne aktive Regelung zusammen. Es zeigt sich,
dass sich der Maximalwert des Fliigelwurzelbiegemoments um 13.7 % durch das dezentrale
Boenlastabminderungssystem reduziert.
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Bild 4.103: Beschleunigung an duBerer REU ohne und mit Boenlastabminderungssystem darge-
stellt fiir jeweils 216 Analysefille
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Bild 4.104: Beschleunigung an duflerer REU dargestellt als Silhouetten

145



4 Ergebnisse
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Bild 4.105: Fliigelwurzelbiegemoment ohne und mit Béenlastabminderungssystem
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4.8 AP 3.1 ,Use Case Cruise” - Intelligente Lastabminderung

Ziel des Arbeitspakets 3.1 ist die Integration ausgewéhlter Lastabminderungstechnologien aus
HAP 2 in den hochgestreckten Fliigel der in AP 1.3 entworfenen Referenzkonfiguration. Mit der
Einfithrung der aktiven Manoverlastabminderung (MLA) werden die strukturdimensionierenden
Lasten minimiert, so dass eine Reduktion der Fliigelstrukturmasse erreicht wird. Gleichzeitig
werden die Steuerflichen an der Fliigelhinterkante zur Anpassung der spannweitigen Lastver-
teilung im Reiseflug eingesetzt, um die aerodynamische Leistung zu verbessern. Der positive
Effekt beider Ansitze auf die Kraftstoffeffizienz einer solchen, lastadaptiven Konfiguration wird
im Folgenden untersucht und quantifiziert.

Den genannten Arbeiten vorangestellt wird in den Abschnitten 4.8.1 und 4.8.2 zunichst eine
Studie zum Streckungseinfluss auf das Flatterverhalten hochgestreckter Fliigel beschrieben.

4.8.1 Definition der Anforderungen

Die in diesem Abschnitt beschriebenen Arbeiten dienten der Unterstiitzung der Projektpart-
ner mittels der Bereitstellung von Simulationsmodellkomponenten, welche im Folgenden als
gemeinsame Basis genutzt wurden. Dies beinhaltete die folgenden Teilschritte:

Aufbereitung des Datensatzes

Erstellung der Modellkomponenten
Definition der Lastfille

Lastenrechnungen

Strukturoptimierung
e Auslieferung an die Projektpartner

Umgesetzt wurden die beschrieben Arbeiten unter zur Hilfenahme der vom DLR-Institut fiir
Aeroelastik entwickelten Simulations- und Optimierungskette cpacs-MONA. Diese Kette bietet
einen Vielzahl von Teilroutinen, welche im Einzelnen in Bild 4.106 dargestellt sind.

Als Basis fiir die Arbeiten wurde der vom DLR-Institut fiir Aerodynamik und Strémungs-
technik in AP 1.3 erzeugte CPACS-Datensatz verwendet. Dieser beschreibt die Geometrie des
Flugzeuges, die Massenfallkonfigurationen, die Strukturtopologie und andere Teilaspekte. Der
Datensatz wurde fiir die Verwendung von cpacs-MONA aufbereitet und durch routinenspe-
zifische Eingaben erweitert. Die Teilkomponenten des Modellgenerierungsprozesses sind in
Bild 4.107 dargestellt.

Da die ausgelieferte Konfiguration als Referenz dienen sollte, wurden im Rahmen des Aus-
legungsprozesses keine Lastabminderungstechnologien eingesetzt. Des Weiteren wurde der
CFK-Lagenaufbau als vom Projektpartner geliefert betrachtet. Daher wurden nur die Dicken der
Schalenelemente der tragenden Strukturen optimiert.

Die fiir den Auslegungsprozess gerechneten Lastfille werden in Tabelle 4.29 angegeben. Die
aufgefiihrten Lastfélle wurden jeweils in Kombination mit sechs verschiedenen Massenkon-
figurationen gerechnet. An dieser Stelle sei darauf hingewiesen, dass aufgrund des deutlich
hoheren Rechenaufwandes fiir die dynamischen Boensimulationen, die Anzahl der betrachteten
Geschwindigkeiten und Hohen fiir diese Simulationen reduziert wurde. Die aus der Simula-
tion gewonnen Lastenverteilungen wurden auf signifikante Datensétze reduziert und fiir die
Strukturoptimierung des Fliigels verwendet. Auf struktureller Seite wurde fiir die Optimierung
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Bild 4.107: Modellkomponenten als Ergebnis des Auslegungsprozesses cpacs-MONA

ausschlieBlich eine maximale Dehnung als Zwangsbedingung angewendet. Hierbei wurden Zug,
Druck und Verzerrung auf 4000 pm/m, —3500 um/m, beziehungsweise 8000 um/m begrenzt.
Als Zielfunktion wurde die Minimierung des primiren Strukturgewichtes formuliert. Die Quer-
ruderumkehr wurde in einem gesonderten Schritt iiberpriift und final durch eventuelles lokales
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Aufdicken der Hiute gewihrleistet.

Die Konvergenz der Strukturoptimierung ist in Bild 4.108a fiir die rechte Seite des Fliigel-
kastens dargestellt. Jeder grau vertikale Strich entspricht hierbei einem Lastenzyklus, d.h. einer
erneuten Berechnung der Lasten, sowie einzelner Massenkomponenten. Die primére Fliigel-
struktur konvergiert hierbei bereits nach wenigen Zyklen zu einem stationdren Endergebnis von
8500kg, bei Einhaltung aller struktureller Zwangsbedingungen. Das Ergebnis des Auslegungspro-
zesses ist fiir die rechte Seite des Fliigelkasten exemplarisch in Form der Schalendickenverteilung
in Bild 4.108b dargestellt.

Alle beschriebenen Komponenten - optimierte Strukturen, Massenintegrationen, aerodyna-
mische Modellierung und Fluid-Struktur-Kopplung - wurden inklusive einer Minimaldokumen-
tation auf der projekteigenen Teamsite den Projektpartnern bereitgestellt. In den anschliefenden
Arbeiten diente die vorgestellte Konfiguration als Basis zur Evaluierung des Lastabminderungs-
potenzials. Hierbei wurden explizit die Auswirkungen von statischer Mandverlastabminde-
rung (MLA) und dynamischer Boenlastabminderung (GLA) auf die Strukturmasse untersucht.

Flughohe in m 0.0, 1000.0, 2000.0, 4000.0, 6000.0, 6461.0,
7417.0, 8000.0, 8277.9 ,10668.0, 12500.0, 13106.4
Statische Manéver Typ 2.5 g pull up, -1.0 g push down, beschleunigte Rolle,

Rolle mit konstanter Geschwindigkeit, beschleunigtes Gieren
Geschwindigkeiten Vyo / Mapyo, Vp | Map, Va, Vs

Flughohe in m 0.0, 4000.0, 8000.0
Gradienten in m 50, 60, 70
Geschwindigkeiten Vo

Richtung Vertikal

Dynamische Boen

Tabelle 4.29: Fiir den Auslegungsprozess definierte Lastfille.
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Bild 4.108: Ergebnis Strukturoptimierung rechte Seite des Fliigelkastens.
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4.8.2 Untersuchungen zum Parameterraum (Design Space Exploration)

Im Rahmen des Projektes wurde sich darauf verstidndigt, den Einflul} der Fliigelstreckung auf
die Lasten, die Steifigkeiten und daraus resultierende Fliigelmasse in einer Parameterstudie
zu untersuchen. Hierbei wurden vier Streckungen entsprechend den Angaben in Tabelle 4.30
definiert. Als Randbedingung galt hierbei eine konstante spannweitige Position des Antriebs und
eine identische Fliigelflache. Unter diesen Randbedingungen fiihrt eine Zunahme der Fliigelstre-
ckung zu hoheren Spannweiten bei gleichzeitiger Reduzierung der mittleren acrodynamischen
Fliigeltiefe.

Version Streckung Spannweite Fliigelfliiche Bezugsfliigeltiefe
A binm Sw in m? Cpac Inm

1 12.0 63.734 338.5 7.404

2 (Referenzflugzeug) 12.4 64.788 338.5 7.339

3 12.8 65.824 338.5 7.267

4 13.2 66.845 338.5 7.208

Tabelle 4.30: Geometrische GroBen der in der Parameterstudie untersuchten
Fliigelgeometrien.

Basierend auf diesen Definitionen wurden vier CPACS-Datensitze erzeugt und den Projekt-
partnern zur Verfiigung gestellt. In Bild 4.109 werden die Geometrien der in der Parameterstudie
untersuchten Fliigel im Vergleich dargestellt.

A=13.2 ) J X

A=128

A=12.4 (Referenz) f£77

/)
/

It
e 5 5 i 1 e e e

Llm

Bild 4.109: Vergleich der Geometrien der in der Parameterstudie untersuchten Fliigel.

Basierend auf diesen Geometrien wurde der Lasten- und Optimierungsprozess der Abteilung
Lastenanalyse und Entwurf des Institutes fiir Aeroelastik verwendet, um entsprechend vier
aeroelastische Modelle zu erzeugen. Wie bei den vorhergegangenen Arbeiten beinhaltete dies
eine Aufbereitung der Datensitze fiir die Kompatibilitit, Erweiterung um spezifischen Eingaben
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fiir die Prozesskette, Erzeugung des aeroelastischen Modells und Optimierung der Primérstruk-
turen des Fliigels. Hierbei wurde besonders auf die Steuerbarkeit und die Nickstabilitit des
elastischen Flugzeuges geachtet. Dafiir wurden erweiterte Routinen entwickelt, welche basierend
auf dem HDF5-Ausgabeformat der elastischen Rechnungen von Nastran die Flugbedingungen
rekonstruieren und verschachtelte Referenzkoordinatensysteme rekursiv auflosen. Als Ergebnis
konnte Ruderumkehr innerhalb des Flugbereichs ausgeschlossen und die statische Lingsstabilitét

bestétigt werden.
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7800

Primary Wing Mass / kg
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Aspect Ratio

12.8
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Bild 4.110: Masse der primédren Fliigelstruktur in Abhédngigkeit von der Fliigelstreckung.

In Bild 4.110 werden die Ergebnisse der Strukturauslegung in Form der Masse der priméren
Fliigelstruktur in Abhéngigkeit der Fliigelstreckung dargestellt. Hier zeigt sich eine nahezu

lineare Abhingigkeit der priméren Fliigelmasse von der Fliigelstreckung.
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Bild 4.111: Fliigelwurzelmomente normiert auf den Fliigel mit der Streckung von 12.0.
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Die ansteigende Masse der Primirstruktur lisst sich durch die erhdhte Spannweite und die
daraus resultierende Zunahme des Fliigelbiegemoments erklédren. In Bild 4.111 werden die
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4 Ergebnisse

Fliigelwurzelmomente in Abhédngigkeit von der Fliigelstreckung dargestellt. Hier ist insbesondere
eine deutliche Zunahme des Torsionsmoments mit steigender Streckung zu beobachten.

0.00200 0.00900 00150 00230 00300

Bild 4.112: Hautdickenverteilung und Hautsteifigkeiten fiir den Fliigel mit der Streckung
von 12.0.

In Bild 4.112 wird die Hautdickenverteilung der primdren Fliigelstruktur nach dem Optimie-
rungszyklus fiir den Fliigel mit einer Streckung von 12.0 gezeigt. Die Hautsteifigkeiten in der
Plattenebene werden durch Ellipsen reprisentiert und zeigen deren Richtungsabhingigkeit. Die
Eigenschaften der Laminate war nicht teil der Optimierung und wurde so aus dem gelieferten
Datensatz iibernommen. Das Ergebnis zeigt vor allem eine deutliche Aufdickung im Bereich des
Triebwerks.

Fiir den Vergleich der modalen Eigenschaften der unterschiedlichen Strukturen wurde dar-
iiber hinaus ein Ansatz benotigt, der die verschiedenen Geometrien und Diskretisierungen der
FEM-Netze beriicksichtigt. Da sich bei der Streckungsvariation die Topologien und damit die
Punktanzahl und Reihenfolge dndert, miissen intermedidre Netze gebaut werden, die sich relativ
zur Spannweite und Profilsehne dhneln. Bild 4.113 veranschaulicht diesen Prozess.

Dabei sind folgende Schritte notwendig:

1. Extraktion der rechten Fliigelstruktur
2. Extraktion der Knoten der Lastreferenzachse

3. Triangulation der Lastreferenzachse
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Bild 4.113: Prozessdarstellung zur Erzeugung eines intermedidren Netzes zum Vergleich von
Modaldaten.

4. Extraktion der Flachenkanten

5. Bau eines strukturierten Netzes mit spezifischer, relativ zu den Fliigelrandwerten dhnlicher
Diskretisierung

Spiegelung des Netzes

Kombination mit dem Rest des Netzes

Sortierungslogik, die die richtige Positionierung der Knoten im Positionsvektor sicherstellt
Riumliche Interpolation der Moden auf des intermediédre Netz

A S

10. Sukzessive Errechnung des ,,pole weighted modal assurance criterium* zwischen den
verschiedenen Fliigeln unterschiedlicher Streckung

11. Paarung der Modaldaten anhand eines ,,linear programming*“-Optimierungsprozedur

—#«— Mode 7
Mode 8
—6 p= —#— Mode 9
—*— Mode 10
—+— Mode 11
—#«— Mode 12
Mode 13
—10f —#*— Mode 14
Mode 15
—#+— Mode 16
"
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Bild 4.114: Eigenfrequenz der gepaarten Moden in Abhéngigkeit von der Fliigelstreckung.

Bild 4.114 zeigt das Ergebnis des Analyseprozesses fiir die ersten 10 elastischen Moden.
Hierbei zeigt sich global ein abfallender Trend iiber die Fliigelstreckung. Daraus ldsst sich
schlieen, dass allgemein die Steifigkeit der Fliigelstruktur abnimmt.
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Ausgehend von den in dieser Studie betrachteten Fliigeln mit unterschiedlicher Streckung,
wurden Flatteranalysen vom DLR und von Airbus durchgefiihrt, um die Sensitivitit von hoch-
gestreckten Fliigeln im Hinblick auf Flattern und die Moglichkeiten zur aktiven Flatterun-
terdriickung zu untersuchen. Dazu wurden die generierten und analysierten Modelle an die
Abteilung fiir aeroelastische Simulation tibergeben. Hier wurden die aerodynamischen Netze
aufbereitet, um die in der Flatteranalyse iiblichen, sehr viel kleineren Stérungen aufzulosen. Alle
entstandenen Modellkomponenten wurden fiir die weitere Verwendung durch die Partner auf der
Projektplattform zusammen mit einer Dokumentation der Annahmen, Modell und Ergebnisse
abgelegt.

Dariiber hinaus wurde im Nachgang der Auslieferung noch ein Fehler in der Modellierung
der Pylonstruktur identifiziert. Dies fiihrte dazu, dass die Struktur der Triebwerksaufthiangung
unrealistisch flexibel wurde und die dynamische Stabilitit des Gesamtmodells beeinflusst. Mit
einer Uberarbeitung der Struktur konnte dies behoben werden. Dabei wurde die Fliigelkas-
tenstruktur zwischen Fliigelwurzel und Triebwerksaufhingung sowie die Aufhingung selber
versteift. Entsprechend erweiterte Modelle wurden ebenfalls den Partnern iiber die Projektplatt-
form bereitgestellt.

4.8.3 Technologieauswahlprozess

Der Auswahlprozess der Technologien des intelligenten Fliigels wurde von den DLR-Instituten
unterstiitzt. Das wesentliche Ergebnis dieses Prozesses sind die Definition der Steuerflichen und
deren Funktionen, welche in Bild 4.115 angegeben ist.

Maximum Deflections of TE Devices

Surface Spoilers Inner Flap MFCD Aileron
MFCD
SPO SP1 SP2 SP3 SP4 SP5 SP6 Inner 1 MFCD 1 ([MFCD 2 |MFCD 3 |4 AL1 |AL2 AL3 |AL4
Location Inner Flap MFCD 1|MFCD 2|MFCD 3|MFCD 4| Inner wing Mid Outboard
-50°/opt | -50°/opt | -50°/opt | -50°/opt | -50°/opt | -50°/opt | -50°/opt 50/ 50/ -10°/ | -10°/
Min / Max deflections slot slot slot slot slot slot slot -4°/37.5° 37.5° 37.5° 37.5° | 37.5° | +-30° | +-30° | +-30° | +-30°
Function
Roll Control 0 0 0 -35° -35° -35° -35° N/A +5° +5° +10° | #10° | +-30° [ +-30° | +-30° | +-30°
Emergency Descent | -20°* | 20°* | -20°* | -35° -35° -35° -35° N/A N/A N/A N/A N/A |00 ***x* 0° 0° 0°
MLA (+ load factor) 0 0 0 -30° -30° -30° -30° 0°/4° *** 0 0 -10° | -10° | -20° | -20° | -20° | -20°
MLA (- load factor) 0° 0° 0° 0° 0° 0° 0° 0° 0° 0° 0° 0° 0° 0° 12° |12°
GLA 0° 0° 0° -30° -30° -30° -30° 40140 *ex +5° +5° +10° | #10° | #20° | #20° | #20° | #20°
Flutter 0° 0° 0° 0° 0° 0° 0° N/A N/A N/A N/A N/A +10° +10° +10° | +10°
Performance / Twist | g° ** 0° 0° 0° 0° 0° 0° +4° +4° +4° +4° $4° | +5° | #5° +5° | 5°
Lift Dumping -50° -50° -50° -50° -50° -50° -50° -4° -5° -5° -10° -10° -20° -20° -20° -20°
High Lift opt slot | opt slot | opt slot | opt slot | opt slot | opt slot | opt slot 37.5° 37.5° 37.5° 37.5° | 37.5° | 10° 10° 10° 10°
Deflection Speeds of Spoilers & Ailerons |Function Spoiler (MFCD |Flap Aileron o Spoiler deflections upward is positive
Roll Control 40°/s tbd N/A 35°s e Aileron deflection downward is positive
o e Flaps deflections downward are positive
Emergency Descent 20°/s tod N/A °
gency 38%s e *toto checked if wing wake hits HTP
MLA 20°/s | 35°s 4°ls 35°s e **gpoiler angle adapted to close gap
4°/s e ***to compensate for OB lift reduction
GLA 50°/s 35°%s | (TBD) 50°/s e ™ to be checked if as effective as IB flap tab in ConMove
e ***“crocodile” style possible needed
Flutter N/A N/A N/A 60°/s

Bild 4.115: Definition der Steuerflichen und deren Funktionen.

Ausgehend von den im Arbeitspaket 2 entwickelten Technologien zur aktiven Lastreduktion
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wurden die maximalen Ausschlagswinkel und maximalen Stellgeschwindigkeiten fiir die Uber-
tragung auf den im Arbeitspaket 3 zu untersuchenden Anwendungsfall im Verbund diskutiert
und festgelegt. Die in Bild 4.115 angegebenen Werte sind an den aktuellen Stand der Technik
angelehnt und stellen die im Verbund mit allen Partnern abgestimmten Annahmen fiir das Pro-
jekt dar. Zusitzlich erfolgte eine Abstimmung der Auslegungskriterien und eine Auswahl der
Strukturtechnologien fiir die Dimensionierung des Fliigelkastens in Faserverbundbauweise.

Auf Basis dieser Auswahl an Technologien erfolgte deren Ubertragung auf den Anwen-
dungsfall, welcher das im Projekt entworfene Referenzflugzeug mit hochgestrecktem Fliigel
darstellt.

Fiir die multidisziplindre Optimierung in Abschnitt 4.8.4 wurde eine vereinfachte Version
von der im Projekt definierten Aufteilung der Hinterkantenklappen gewihlt. Dieses besteht aus
der inneren Fowlerklappe, zwei multifunktionalen Steuerflichen (MFCDs) sowie zwei Querru-
dern. Die in Bild 4.115 definierten maximalen Ausschlagswinkel wurden hierbei iibernommen.
Bild 4.116 zeigt das Steuerflichenaufteilung und die gewihlten Bezeichnungen der Steuerfli-
chen im MDO-Prozess. Weiterhin ist die Lage der Stiitzstellen fiir die Verwindungsverteilung
angegeben.

AL

twist ID =8 _n =0.993 - tip tab (unused)

outer aileron, ID=5

inner aileron, ID=4

outer flap, ID=3

middle flap, ID=2

|
twist ID =2 1n=0.200 inner flap, ID=1

twist ID =1 1 =0.07%

Bild 4.116: Bezeichnung der Steuerflichen und Stiitzstellen der Verwindungsverteilung.

In der numerischen Stromungssimulation des MDO-Prozesses werden die Steuerflichen-
ausschlige vereinfacht durch die Verwendung einer Netzdeformation modelliert (vergleiche
Bild 4.59 in Abschnitt 4.5.2).

4.8.4 Dokumentierung der Optimierungsergebnisse

Ausgangspunkt fiir die Fliigeloptimierung mit aktiver Mandverlastabminderung und Lastkon-
trolle im Reiseflug ist die in Abschnitt 4.4 entwickelte Referenzkonfiguration mit einer Fliigel-
streckung von 12.4. Als Zielfunktion der Optimierung wurde die Verringerung des gewichteten,
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auf die Transportarbeit bezogenen Kraftstoffverbrauchs mg/(Rmp) gewihlt. Zur Vergleich-
barkeit der Ergebnisse wird die Mehrpunkt-Optimierung fiir die gleichen Flugbedingungen,
Lastfélle sowie Nebenbedingungen durchgefiihrt, die bereits zuvor im Rahmen der Entwicklung
der Referenzkonfiguration betrachtet wurden. Der Entwurfsraum der Optimierung umfasst die
Ausschlagswinkel der fiinf Steuerflichen an der Fliigelhinterkante sowie die Verwindung an
acht spannweitigen Fliigelpositionen, entsprechend der Darstellung in Bild 4.116. Fiir jeden der
betrachteten Flugpunkte werden die Steuerflichenausschldage im Hinblick auf eine Minimie-
rung der Zielfunktion individuell gesetzt. Die Verwindungsverteilung des Fliigels ist hingegen
ein globaler Entwurfsparameter, welcher sich auf alle betrachten Flugpunkte auswirkt. Die
Steuerflichenausschldge kommen dabei zur Mandverlastabminderung fiir die Mandverlastfil-
le mit einem Lastvielfachen von n = +2.5 und n = —1, sowie fiir drei Reiseflugfille zum
Einsatz. Da sowohl die Fliigelmasse als auch die Gleitzahl im Reiseflug in die Zielfunktion
eingehen, miissen strukturdimensionierende Lastfédlle und Reiseflugfille simultan im Rahmen
der Optimierung behandelt werden. Folglich ergeben sich 25 Entwurfsparameter fiir die Steuer-
flachenausschlagswinkel (5 Flugpunkte x 5 Steuerflichenausschldge) sowie 8 Entwurfsparameter
fiir die spannweitige Verwindungsverteilung. Insgesamt weist das Optimierungsproblem somit
33 Entwurfsparameter auf. Die Strukturdimensionierung erfolgt fiir jede Konfiguration individu-
ell im Rahmen eines Suboptimierungsprozesses mit eigenem Entwurfsraum. Die auftretenden
Lasten werden unter Beriicksichtigung der Fliigelverformung mit der Nutzung eines iterati-
ven Prozesses der Stromungs-Struktur-Kopplung berechnet. Fiir die Optimierung wurde ein
ersatzmodellbasierter, gradientenfreier Optimierungsalgorithmus [81] verwendet.

Ergebnisse der multidisziplindren Optimierung Wie die Ergebnisse der multidisziplindren
Optimierung zeigen, 148t sich durch den aktiven Einsatz von Steuerflachen eine signifikante
Reduktion des Kraftstoffverbrauchs erzielen. Bild 4.117 zeigt die einzelnen Datenpunkte der
Optimierung, aufgetragen als gewichtete Gleitzahl L/D iiber der Fliigelmasse my . Jeder Da-
tenpunkt reprisentiert eine Konfiguration der gewichteten Gleitzahl iiber der Fliigelmasse. Die
Konturfarbe gibt den Zielfunktionswert mg /(Rmp) an. Die ungefiillten Symbole reprisentieren
Ergebnisse mit verletzten Nebenbedingungen. Deutlich zu erkennen ist die Ausbildung einer Pa-
retofront fiir die der Zielfunktionswert minimal wird. In Folge der Mandverlastabminderung wird
eine Reduktion der Fliigelmasse um ca. 600kg (—3.5 %) gegeniiber der Referenzkonfiguration
ohne MLA erreicht. Durch gezielte Lastumverteilung im Reiseflug erhoht sich die gewichtete
Gleitzahl im Reiseflug um 0.5 Punkt (4-2.7 %). Der Zielfunktionswert des gewichteten, auf die
Transportarbeit bezogenen Kraftstoffverbrauchs konnte gegeniiber der Referenzkonfiguration
ohne Klappensystem um 4 % verringert werden. Er betriigt 1.48 x 10~*km™.

Die Optimierung mit einer vergleichsweise hohen Anzahl von 33 Entwurfsparametern erwies
sich als Herausforderung fiir das Optimierungsverfahren. Insgesamt wurden 480 Iterationen
(davon 330 fiir das initiale Ersatzmodell) berechnet. Trotz der gezeigten Verbesserung wurde
die gesetzte Konvergenzschranke fiir den ,,expected improvement‘‘-Wert innerhalb der Iterati-
onszahl nicht erreicht. Eine Diskussion moglicher Ursachen fiir dieses Verhalten findet sich in
Abschnitt 4.8.5.

Fiir die weitere Analyse des Optimierungsergebnisses werden die wichtigsten Daten der lasta-
daptiven Konfiguration in tabellarischer Weise angegeben und denen der Referenzkonfiguration
gegeniibergestellt. Tabelle 4.31 schliisselt die Massen beider Konfigurationen auf. Beide wurden
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Bild 4.117: Einzelergebnisse der multidisziplindren Optimierung. Gewichtete Gleitzahl L/D
iber Fliigelmasse my und auf die Transportarbeit bezogenen Kraftstoffverbrauch
als Konturfarbe.

fiir eine maximale Startmasse von my;7o = 220000kg entworfen. Insgesamt ist die Fliigelmasse
des lastadaptiven Fliigels um ca. 600kg (—2.4 %) leichter als die der Referenzkonfiguration. Die
prozentuale Massendnderung der im MDO Prozess dimensionierten Fliigelstruktur ist relativ
gleichmiBig auf die einzelnen Baugruppen verteilt. Bei der Holmmasse ist die Reduktion mit
—4.1% am hochsten. Das Betriebsleermassenverhiltnis mog /myro der optimierten, lastadap-
tiven Konfiguration ist um 0.5 % geringer. Anzumerken ist, dass die Rumpf-, Fahrwerks und
Leitwerksmassen nicht dimensioniert wurden, so dass von weiterem Optimierungspotential in
Folge von Schneeballeffekten auszugehen ist.

Bild 4.118 vergleicht die dimensionierte Fliigelstruktur der Referenzkonfiguration und der
lastadaptiven, beziiglich Steuerflichenausschldgen und Verwindungsverteilung optimierten Konfi-
guration. Grundrissbedingt tritt die hochste Belastung im mittleren Bereich des Fliigels auf.
Folglich sind auch die Dicken der Ober- und Unterschale in diesem Bereich besonders hoch.
Die Sicherheitsmargen (MoS) hinsichtlich Festigkeit und Stabilitét sind beim optimierten Fliigel
uiberall erfiillt (positive Werte). Fiir die Referenzkonfiguration fallen einzelne Hautfelder mit
schwach negativen MoS-Werten auf. Die Holme sind maBgeblich durch Stabilitdtsanforderungen
dimensioniert und weisen im Innenfliigelbereich Reserven beziiglich der Festigkeit auf. Auch
die Dimensionierung der Rippen ist im Wesentlichen durch Stabilititsanforderungen getrieben
Die Materialausnutzung der Oberschale der optimierten Konfiguration ist sehr gut und weist
gleichmiBig kleine Sicherheitsmargen beziiglich Festigkeit und Stabilitéit auf. Die Unterschale
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wird durch Anforderungen der Materialfestigkeit dimensioniert und weist Stabilitédtsreserven auf.

Opt. Verwindung
Referenzflugzeug und Steuerfliichen- Differenz

ausschlige
Maximale Startmasse myro 220000kg 220000kg 0.0%
Maximale Landemasse myL 187000kg 187000kg 0.0%
Betriebsleermasse MoE 115864kg 115266kg —-0.5%
Leermasse mg 106364 kg 105766kg —0.6%
Operationelle Ausriistungsmasse moy 9500kg 9500kg 0.0%
Masse der Ober- und Unterschale MW covers 3.974kg 3.838kg —3.4%
Masse der Holme MW spars 1.633kg 1.567kg —4.1%
Masse der Rippen MW ribs 1.032kg 994 kg —3.8%
Masse der Verbindungselemente MW, fasteners 1.660kg 1.600kg —3.6%
Masse des Fliigelkastens MW box 8.300kg 7.999kg —3.6%
Fliigelmasse my 25139kg 24541kg —2.4%
Maximale Nutzlast P max 54000kg 54000kg 0.0%
Maximale nutzbare Kraftstoffmasse ME max 93730kg 93679kg —0.1%
Betriebsleermassenverhiltnis mog /myro 0.5267 0.5239 —0.5%

Tabelle 4.31: Ergebnisse fiir die Massen des Referenzflugzeugs und des optimierten Flugzeugs.

Manoverlastfille mit Lastabminderung Die Ergebnisse fiir die Manoverlastfille mit
aktiver Lastabminderung durch Steuerflachenausschlige sind in Tabelle 4.32 angegeben. Fiir das
2.5g-Manover fiihren die Steuerflichenausschldge und die angepasste Verwindungsverteilung zu
einer erwartungsgemifBen Lastverschiebung nach innen. Durch die Entlastung des AuBenfliigels
und stirkere Belastung des Innenfliigels reduziert sich das Fliigelbiegemoment. Dies fiihrt
im Rahmen der Strukturdimensionierung zu einem leichteren Fliigel. Die Veridnderung der
spannweitigen Druckpunktlage ist mit —2.4 % kleiner als erwartet, fiihrt jedoch wie in Bild 4.120
gezeigt zu einer merklich geringeren Durchbiegung, obwohl die leichtere Fliigelstruktur eine
geringere Biegesteifigkeit aufweist. Durch die Steuerflachenausschlige wandert der Druckpunkt
deutlich stromab (+7.4 %). Ebenso ist eine Zunahme des Nickmomentenbeiwerts zu beobachten.

Auch das Optimierungsergebnis fiir das —1g-Manover liefert sinnvolle, den Fliigel entlastende
Steuerflachenausschlige zur Mandverlastabminderung. Stirkere negative Ausschlidge der inneren
Klappe wiirden zu weiterer Lastabminderung fiihren. Dies lédsst sich jedoch auf Grund von
Abloseneigung der Stromung in diesem Bereich nicht realisieren. Nennenswert ist die in diesem
Fall starke Stromaufwanderung der Druckpunktlage, wéhrend sich dieser in spannweitiger
Richtung nur schwach nach auflen verlagert.

Zusitzlich wurde der Lastfall 3 (,,Rollmandver*) mit in Tabelle 4.32 aufgefiihrt. Fiir diesen
findet keine Lastabminderung durch Steuerflachenausschlige statt. Die Steuerflaichenausschlige
sind hier fiir beide Konfigurationen gleich gewéhlt. Dennoch zeigen sich in Folge der gednderten
Verwindungsverteilung Anderungen im Anstellwinkel, der Druckpunktlage und im Nickmomen-
tenbeiwert. Hieraus resultiert die Zunahme des Auftriebs am Hohenleitwerk. In den betrachteten
Lastféllen ist die Stromung anliegend.
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Referenzflugzeug Opt. Verwindung/Steuerflichenausschlige

0 0.04 0.08 0.12 0.16 0 0.04 0.08 0.12 0.16
Elementdicke in m Elementdicke in m

02 0 02 04 06 02 0 02 04 06
MosS Festigkeit MosS Festigkeit

02 04 06 -0. 02 04 06
MoS Stabilitit MoS Stabilitit

Bild 4.118: Uberblick iiber die Fliigelstruktur des Referenzflugzeugs und des optimierten Flug-
zeugs.

Reiseflugfille mit Lastumverteilung Die Optimierungsergebnisse fiir die Reiseflugfille
mit optimierter Lastumverteilung durch Steuerflachenausschlidge fasst Tabelle 4.33 zusammen.
Fiir alle drei Flugzustinde ergibt die Optimierung eine Umverteilung der Last zum AuBenfliigel
hin. Gegeniiber der Referenzkonfiguration mit ausgeprégt unterelliptischer Zirkulationsvertei-
lung fiihrt dies zu einer Verbesserung des induzierten Widerstands. Die hohere aerodynamische
Belastung des AuBenfliigels fiihrt zu stirkeren VerdichtungsstoBBen. Es ist anzunehmen, dass
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der einhergehende Wellenwiderstandsanstieg hier der limitierende Faktor fiir die erzielbare
Lastumverteilung im Reiseflug ist. Durch die biegeweichere Struktur des optimierten Fliigels
ergibt sich eine erhohte passive Lastabminderung, die ebenfalls einer widerstandsgiinstigen
Lastumverteilung entgegenwirkt. Die Wirksamkeit der dufleren Steuerflichen, insbesondere
der Querruder des hochelastischen Fliigels ist begrenzt. Eine Ruderumkehr liegt jedoch in den
untersuchten Fillen nicht vor. Die Gleitzahl verbessert sich fiir alle drei Reiseflugfille gegen-
iber der Referenzkonfiguration um 2.4 % bis 2.5 %. Der kombinierte Kraftstoffverbrauch ldsst
sich durch die Lastumverteilung um —4.4 % gegeniiber der Referenzkonfiguration reduzieren.
Der geringere Kraftstoffverbrauch und die geringere Fliigelmasse wirken sich besonders fiir
die Entwurfsmission mit maximalem Startgewicht und hoher Reichweite vorteilhaft aus. Das
Nutzlastverhiltnis mp/myo verbessert sich gegeniiber der Referenzkonfiguration in diesem Fall
um 5.9 %.

Im Rahmen der durchgefiihrten Optimierung kommt der Verwindungsverteilung eine beson-
dere Rolle zu, da iiber die Entwurfsparameter der Verwindungsverteilung sowie der Strukturdi-
mensionierung alle betrachteten Last- und Reiseflugzustiinde gekoppelt sind. Die Verwindungs-
verteilung des optimierten, lastadaptiven Fliigels wird in Bild 4.119 angegeben. Fiir den un-
belasteten Fall (,,jig-twist*) sind moderate Anderungen in der GroBenordnung von Ae < —1°
gegeniiber der Referenzkonfiguration zu erkennen, welche den Innenfliigel entlasten. Im Bereich
der Fliigelspitze (n > 0.9) ist ein deutliches Aufdrehen zu verzeichnen. Unter Reiseflugbedin-
gungen (hier am Beispiel von Flugpunkt FC1 gezeigt) veridndert sich die Verwindung des Fliigels
mafgeblich gegeniiber dem ,,jig-twist®. Ursédchlich hierfiir ist die ausgeprigte Biege-Torsions-
Kopplung des hochelastischen Fliigels. Gegeniiber der Referenzkonfiguration reduziert sich der
Verwindungswinkel des optimierten, lastadaptiven Fliigels iiber fast die gesamte Spannweite. Die
im Optimierungsergebnis zu erkennende Priferenz fiir insgesamt kleinere Verwindungswinkel
und hohere Anstellwinkel im Reiseflug fiihrt zu geringeren Trimmwiderstinden und wirkt sich
fiir den Gesamtwiderstand giinstig aus.

o4 N, e T L g @ g;, Referenzkonfiguration
S RSN T T e - T .
= , o g;, Lastadaptiver Fliigel
) ——e—— ¢, Referenzkonfiguration

J

i Lastadaptiver Fliigel

Bild 4.119: Vergleich der Verwindungsverteilung lastadaptiver Fliigel vs. Referenzkonfiguration.
Unbelastet (,,jig*) und unter Reiseflugbedingungen (FC1).

Bild 4.120 vergleicht die Fliigeldeformation des lastadaptiven Fliigels und der Referenzkonfigu-
ration. Fiir den 2.5g-Manoverlastfall reduziert sich die Auslenkung der Fliigelspitze in Folge der
Manéverlastabminderung obwohl der Fliigel biegeweicher als die Referenzkonfiguration ist. Im
Reiseflug nimmt die Deformation des lastadaptiven Fliigels gegeniiber der Referenzkonfiguration
zu, weil der AuBlenfliigel zur Widerstandsreduktion aerodynamisch stirker belastet wird.
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Opt. Verwindung
Referenzflugzeug und Steuerflichen- Differenz
ausschliige

2.5g-Mandover
Auftriebsbeiwert WBE* CLWBE 0.7218 0.7250 +0.4%
Nickmomentenbeiwert WBE? Cny,WBE —0.0257 —0.0414 +61.1%
Auftriebsbeiwert HTP? CLHTP 0.0147 0.0115 —21.8%
Steuerflichenausschlige® 6 1[°] — 3.6,43,—-1.1,-52,—-1.6
Anstellwinkel a 6.3° 5.8° —8.8%
Auftriebsbeiwert CL 0.7414 0.7409 —-0.1%
Widerstandsbeiwert Cp 0.0370 0.0377 +1.9%
Gleitzahl L/D 20.04 19.68 —1.8%
Relative Position des XCoP/CMAC 0.2811 0.3016 +7.3%
Druckpunkts WBE? yeor/(b/2) 0.3291 0.3211 —2.4%
-1.0g-Manover
Auftriebsbeiwert WBE“ CLwBE —0.2627 —0.2601 —1.0%
Nickmomentenbeiwert WBE“ Ciny,WBE —0.1782 —0.1456 —18.3%
Auftriebsbeiwert HTP? CLHTP —0.0456 —0.0381 —16.4%
Steuerflachenausschlige® 6 /[°] — -1.5,-3.0,—0.1,4.1,5.6
Anstellwinkel o —5.5° —4.5° —17.6%
Auftriebsbeiwert CL —0.3107 —0.3000 —3.4%
Widerstandsbeiwert Cp 0.0241 0.0226 —6.2%
Gleitzahl L/D 12.92 13.25 +2.6%
Relative Position des Xcor | CMAC —0.3853 —0.2748 —28.7%
Druckpunkts WBE? yeor/(b/2) 0.3326 0.3380 +1.6%
Rollmanéver
Auftriebsbeiwert WBE? CLWBE 0.5887 0.5886 —0.0%
Nickmomentenbeiwert WBE* CinyWBE —0.0751 —0.0723 —3.7%
Auftriebsbeiwert HTP? CruTP 0.0002 0.0008 +300.0%
Steuerflichenausschlige®¢ 0 /[°] 0.0,0.0,0.0,10.0,5.0 0.0,0.0,0.0,10.0,5.0
Anstellwinkel a 4.4° 4.7° +6.4%
Auftriebsbeiwert CL 0.5915 0.5922 +0.1%
Widerstandsbeiwert Cp 0.0279 0.0279 0.0%
Gleitzahl L/D 21.22 21.24 +0.1%
Relative Position des XCoP/CMAC 0.3686 0.3640 —1.2%
Druckpunkts WBE* Yeor/(b/2) 0.3397 0.3423 +0.8%

¢ Fliigel-Rumpf-Triebwerks-Konfiguration

b Hohenleitwerk

¢ Steuerflichenausschlige von innen nach auBen: Sgjap,,» OFiap,,y> OFlapew > OAilerony, s OAileronyu
4 Rollmandver: keine Nutzung der Steuerflichen zur Lastabminderung

Tabelle 4.32: Ergebnisse fiir die Manoverlastfille des Referenzflugzeugs und des optimierten
Flugzeugs.
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Opt. Verwindung
Referenzflugzeug und Steuerflichen- Differenz
ausschliige

Bewertungsmission
Steuerflichenausschlige® 8 /1°] — —1.5,1.0,1.8,3.0,1.1
Anstellwinkel a 1.9° 2.2° +20.1%
Auftriebsbeiwert CL 0.4769 0.4762 —0.1%
Widerstandsbeiwert Cp 0.0263 0.0256 —2.7%
Gleitzahl L/D 18.14 18.59 +2.5%
Relative Position des XCoP/CMAC 0.5386 0.5472 +1.6%
Druckpunkts WBE? yeor/(b/2) 0.3575 0.3740 +4.6%
Startmasse mro 206312kg 204279kg —1.0%
Missionskraftstoff mg 43551kg 42291kg —2.9%
Nutzlastverhiltnis mp/mro 0.1978 0.1997 +1.0%
Gewichtung w 0.60 0.60
Kraftstoffverbrauch mp/(Rmp) 14409 x 10~*km™'  1.3992 x 10~*km™! —2.9%
Bewertungsmission mit hoherer Fluggeschwindigkeit
Steuerflichenausschlige” 6 /[°] — -1.3,1.7,-0.5,2.7,0.4
Anstellwinkel a 1.6° 2.0° +21.8%
Auftriebsbeiwert Cyr 0.4598 0.4592 —0.1%
Widerstandsbeiwert Cp 0.0277 0.0270 —2.5%
Gleitzahl L/D 16.62 17.02 +2.4%
Relative Position des Xcor/ CMAC 0.5653 0.5625 —0.5%
Druckpunkts WBE? yeor/(b/2) 0.3547 0.3663 +3.3%
Startmasse mro 210547kg 208428kg —1.0%
Missionskraftstoff mg 47266kg 45931kg —2.8%
Nutzlastverhiltnis mp/mro 0.1938 0.1958 +1.0%
Gewichtung w 0.10 0.10
Kraftstoffverbrauch mp/(Rmp)  1.5638 x 10~*km~!  1.5197 x 10~*km ™! —2.8%
Entwurfsmission
Steuerflichenausschlidge® 6 /[°] — —1.5,1.5,2.1,4.3,—-0.3
Anstellwinkel o 2.0° 2.3° +17.3%
Auftriebsbeiwert Cr 0.4859 0.4855 —0.1%
Widerstandsbeiwert Cp 0.0267 0.0260 —2.6%
Gleitzahl L/D 18.20 18.66 +2.5%
Relative Position des Xcor/ CMAC 0.5275 0.5415 +2.7%
Druckpunkts WBE? yeor/(b/2) 0.3550 0.3721 +4.8%
Startmasse mro 220000kg 220000kg 0.0%
Missionskraftstoff mg 64735kg 63511kg —1.9%
Nutzlastverhiltnis mp /mro 0.1497 0.1585 +5.9%
Gewichtung w 0.30 0.30
Kraftstoffverbrauch mp/(Rmp) 17692 x 10~*km~!  1.6391 x 10~*km™! ~7.4%
Zielfunktion
Kombinierter Kraftstoffverbrauch ~ my/(Rmp) 1.5517 x 107*km~!  1.4832x 10 *km™! —4.4%

“ Steuerflichenausschlige von innen nach auBen: Oriap,,» SFiap,y» OFlapou > OAileroniy» OAileronyu

b Fliigel-Rumpf-Triebwerks-Konfiguration

Tabelle 4.33: Ergebnisse fiir die Flugmissionen des Referenzflugzeugs und des optimierten
Flugzeugs.
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1g cruise

- Referenzkonfiguration
mit MLA & Lastkontrolle im Reiseflug

Bild 4.120: Vergleich Fliigeldeformation

Die in Bild 4.121 dargestellten spannweitigen Zirkulations- und Auftriebsbeiwertsvertei-
lungen verdeutlichen die Lastumverteilung am Beispiel des 2.5g-Manoverlastfalls sowie fiir
den Reiseflugfall FC1. Fiir den 2.5g-Manoverlastfall ist die Entlastung des AuBlenfliigel im
Bereich n = 0.65, ..., 0.9 deutlich zu erkennen. Eine wiinschenswerte hohere Belastung des
Innenfliigels kann mit der vorliegenden Profilierung jedoch nicht erreicht werden. Die Ausbil-
dung einer starken Saugspitze wiirde ansonsten im vorliegenden Fall zur Ablésung fithren. Unter
Reiseflugbedingungen fiihren die optimierten Steuerflichenausschldge zu einer Auflastung des
AuBenfliigels im Bereich 1 = 0.5, ..., 0.75. In Folge der elliptischeren Zirkulationsverteilung ver-
ringert sich der induzierte Widerstand. Die erzielbare Widerstandsreduktion wird jedoch durch
Kompressibilititseffekte begrenzt. Die Auftriebsbeiwerte im AuBenfliigelbereich liegen mit
cr. ~ 0.7 bereits nahe der oberen Grenzen des nutzbaren Bereichs. Fiir die Referenzkonfiguration
wurde der Auftriebsbeiwert bei Ma = 0.83 im Aussenfliigelbereich auf ¢; = 0.6 begrenzt um
einen ausreichenden Abstand zur Schiittelgrenze (,,buffet margin®) sicherzustellen. Das aktive
Klappensystem des lastadaptiven Fliigels kann diese Sicherheitsmarge zum Teil zu Gunsten einer
besseren aerodynamische Leistung im Reiseflug ausnutzen.

Einen detaillierteren Einblick in die aerodynamischen Verhiltnisse im Reiseflug gibt
Bild 4.122. Diese zeigt die isentrope Machzahl in fiinf spannweitigen Schnitten sowie als
Konturdarstellung. Der Innenfliigelbereich ist sowohl bei der Referenzkonfiguration als auch
beim optimierten lastadaptiven Fliigel stoBfrei. Im AuBBenfliigelbereich weist der lastadaptive
Fliigel in Folge der positiven Klappen- und Querruderausschlige eine hohere Belastung auf.
Dies wird fiir Schnitt D (d4;; = +3.0°) besonders deutlich. Auch in der Konturdarstellung der
isentropen Machzahl zeichnen sich die Steuerflichenausschlige deutlich ab. Der Ausschlag des
duBeren Querruders fiihrt zu einer gestoérten Druckverteilung am Ubergang zur Fliigelspitze.
Diese lieBe sich aber durch Anpassung der lokalen Profilierung und einen besseren Ubergang
zur Fliigelspitze vermeiden.

Steuerflichen-Ausschlagsmodell und aerodynamische Leistungsbewertung Fiir
einen aussagefihigen Vergleich der aerodynamischen Leistungsfihigkeit der erstellten Konfi-
guration mit aktiven Mandver-lastabminderungssystem und Lastumverteilung im Reiseflug zur
Referenzkonfiguration ist es erforderlich, individuell angepasste Steuerflachenausschlige fiir
jeden Betriebspunkt vorzugeben. Der Betriebspunkt wird hierbei iiber Mach-Zahl, Auftriebsbei-
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2 008TIO 2.5g Mandver Lastfall LC1 = 00816 = Reiseflug FC1
< J M=0.55, H=0m, m, =220t © ol 0 M=0.83, H=10668m, m,=190t
(&) o . -
UE 0.067 UE 0.06-1.2 Referenzkonfiguration
00541 === Konfiguration mit MLA und
Lastkontrolle im Reiseflug
0.04 0.04
0.03
0.02 0.02
0.01
0 0

(a) Manover LC1 (b) Reiseflug FC1

Bild 4.121: Spannweitige Zirkulations- und Auftriebsverteilung. Gegeniiberstellung des lastad-
aptiven Fliigel und der Referenzkonfiguration.

Referenzflugzeug

) A B C D E
=021n=0331n=051=0.71=0.9

Opt. Verwindung/Steuerflachenausschlige

A B C D E
N=021n=0331n=051=0.7n=09
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i =05
30 30 35 40 45
X in m X 1 m

Reiseflug - - Reiseflug - -
o=19° 06 08 1 1.2 14 o =22° 1 12 14
Ma=0.83 " 1 Maisentropic Ma=0.83 Maisemroplc
C _=0477 | C, =0476

LD=186 -

Bild 4.122: Isentrope Machzahl in 5 spannweitigen Schnitten und als Konturdarstellung.
Links: Referenzkonfiguration, Rechts: Lastadaptiver Fliigel

wert, Flughohe sowie der Verteilung der variablen Massen von Nutzlast und Kraftstoff definiert.
Da eine individuelle Optimierung der Steuerflichenausschlége fiir jeden Betriebspunkt aus
Zeit- und Kostengriinden nicht in Frage kommt, wurde ein vereinfachtes Ersatzmodell fiir den
Reiseflug erstellt. Dieses beriicksichtigt ausschlieBlich die Abhingigkeit des optimalen Steu-
erflichenausschlags von der Flugmachzahl und dem Auftriebsbeiwert, da diesen Parametern
der grofite Einfluss zuzuschreiben ist. Es wird ein typischer Beladungszustand fiir Nutzlast und
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Kraftstoffmasse angenommen. Eine Abhiingigkeit der optimalen Steuerflachenausschldge von
der Flughohe (somit von Reynoldszahl und Staudruck) wird vernachléssigt. Das Ersatzmodell
basiert auf neun Stiitzpunkten fiir Machzahl und Auftriebsbeiwert, die den Reiseflugbereich
abdecken. Fiir diese Betriebspunkte wurden die Ausschlidge der fiinf Steuerflichen an der Flii-
gelhinterkante jeweils individuell optimiert. Das Ergebnis der Optimierung ist in Bild 4.123
dargestellt.

inner Flap (ID1) middle Flap (ID2) outer Flap (ID3)

—a— 081
—a— 0.83
—a— 085

—a—— 0.81
—a— 083
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Bild 4.123: Ergebnis der Steuerflichen-Optimierung.

Durch bilineare Interpolation der Daten kdnnen danach Steuerflichenausschlige fiir beliebige
Kombinationen von Mach-Zahlen und Auftriebsbeiwerten im Reiseflug bestimmt werden.

Das so erzeugte Modell fiir die Steuerflichenausschlidge (siehe Bild 4.124) wurde erfolgreich
auf die Berechnung von Polaren im Reiseflug angewendet. Bild 4.125 zeigt den aerodynamischen
Leistungsvergleich zwischen lastadaptiven Fliigel und der Referenzkonfiguration fiir drei Flug-
machzahlen. Im Vergleich zur Referenzkonfiguration ohne MLA und aktive Lastumverteilung
erreicht die MLA Konfiguration mit Lastumverteilung bei allen untersuchten Flugpunkten deutli-
che Verbesserungen der Gleitzahl. Die maximale Gleitzahl erh6ht sichum AL/D =0.45, ..., 0.48,
was einer mittleren Verbesserung um 2.5 % entspricht. Die Optima des besten Gleitens sind dabei
zum Teil geringfiigig breiter. Fiir Ma = 0.81 und Ma = 0.83 erhoht sich zudem der Auftriebsbei-
wert des besten Gleitens. In allen Ergebnissen wurde der Einfluss der Steuerflachenausschlige
auf die aeroelastische Deformation des Fliigels sowie auf den Trimmwiderstand beriicksichtigt.
Fiir die Bestimmung des Trimmwiderstands wurde das analytische Schub- und Trimmmodul aus
der MDO-Prozesskette verwendet.
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Bild 4.124: Ersatzmodell Steuerflichen-Ausschlige.
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Bild 4.125: Aerodynamischer Leistungsvergleich Referenzkonfiguration vs. lastadaptiver Fliigel
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4.8.5 Evaluierung des Gesamtflugzeuges - optimierter Fliigel

Im Rahmen des Arbeitspakets 3.1. wurde mit Hilfe multidisziplindrer Optimierungsmethoden ein
lastadaptiver Fliigel fiir die INTELWI-Konfiguration entworfen. Dabei werden die Steuerflichen
der Fliigelhinterkante sowohl fiir die Manoverlastabminderung als auch fiir die Lastkontrolle im
Reiseflug eingesetzt. Gegeniiber der Referenzkonfiguration konnte eine Reduktion des Kraft-
stoffverbrauchs um weitere 4 % erreicht werden. Die durchgefiihrte Evaluierung der Ergebnisse
zeigte Moglichkeiten und Grenzen eines adaptiven Fliigels im Rahmen des Gesamtentwurfs
auf. Der Optimierungsprozess erwies sich als robust jedoch von langen Laufzeiten geprigt. Die
Ergebnisse des Optimierungsprozesses werden in den folgenden Abschnitten kritisch evaluiert.
Ansitze das Konvergenzverhalten zu verbessern, konnten im Rahmen der Analyse erarbeitet
werden.

Evaluation der Optimierungsergebnisse Die Bewertung des optimierten Fliigels mit
MLA und Lastkontrolle im Reiseflug erfolgte gegeniiber der Referenzkonfiguration ohne ak-
tives Steuerflachensystem. Beide Konfigurationen wurden im Hinblick auf die gleiche Ziel-
funktion (Minimierung des Kraftstoffverbrauchs) mit identischen numerischen Verfahren und
Entwurfsbedingungen optimiert und sind somit direkt vergleichbar. Da Fliigelgrundriss und
Profilierung beibehalten wurden, lisst sich die Wirkung eines aktiven Steuerflichensystems
auf die Zielfunktion bewerten. Der Aufbau und die Funktionsweise des eingesetzten Steuerfla-
chensystems (siehe Bild 4.116) orientiert sich am Stand der Technik. Der Entwurfsraum der
Optimierung umfasst die Ausschlagswinkel der fiinf Steuerflichen sowie die Verwindung an
acht spannweitigen Positionen.

Das erzielte Optimierungsergebnis entspricht qualitativ den Erwartungen. Fiir den als Zielfunk-
tion gesetzten kombinierten Kraftstoffverbrauch konnte eine Reduktion um —4.4 % gegeniiber
der Referenzkonfiguration erreicht werden. Die Verbesserung ergibt sich durch die Verringerung
des Fliigelmasse in Folge der Mandverlastabminderung sowie durch die Steigerung der Gleit-
zahl durch Lastumverteilung im Reiseflug. Die Fliigelmasse verringert sich um ca. 600kg. Die
missionsgewichtete Gleitzahl L/D verbessert sich um 2.5 %. Die Gleitzahlverbesserung liegt in
der GroBenordnung von Literaturangaben [50]. Der optimierte Fliigel erweist sich auf Grund
der hohen Streckung von 12.4 und der erreichten Reduktion der Fliigelmasse als hochelastisch.
Die passive Lastabminderung vergrofert sich und die Wirksamkeit der Steuerflichen nimmt
in Folge der reduzierten Biegesteifigkeit in spannweitiger Richtung ab. Die vom Optimierer
gefundenen Steuerflichenausschlidge werden als sinnvoll betrachtet. Weitere Verbesserungen
sind zu erwarten, wenn das aktive Steuerflichensystem von Beginn an als integraler Teil des
Fliigelentwurfs (Grundriss, Profile) im MDO-Prozess mitberiicksichtigt wird.

Evaluation des Optimierungsprozesses Fiir die multidisziplindre Optimierung wurde das
von Wilke [81] entwickelte ,,Powerful Optimization Toolkit* (POT) eingesetzt. Dieses basiert
auf einer Weiterentwicklung der von Jones [82] vorgeschlagenen ,,Efficient Global Optimizati-
on“ (EGO) Strategie '. Die ersatzmodellbasierte EGO-Strategie 16st das Optimierungsproblem

'EGO zihlt zur Klasse der Bayes’scher Optimierungsverfahren die speziell fiir Fille geeignet ist, bei denen
der Zielfunktionswert mathematisch nicht geschlossen darstellbar ist, sondern das ,,punktweise* Ergebnis
von Simulationen oder Messungen ist. Es werden hierbei keine Gradienten-Informationen der eingesetzten
Berechnungsverfahren benotigt.
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auf Grundlage einer Metrik die als ,,Expected Improvement* (EI) bezeichnet wird. Dieses bezieht
sowohl den Zielfunktionswert als auch seine Unsicherheit in die Wahl eines neuen, den Zielfunk-
tionswert verbessernden, Parametersatzes mit ein. Vor Beginn der Optimierung muss zunéchst
ein initiales Ersatzmodell generiert werden. Hierbei kann auf kann auf verschiedene Methoden
der Versuchsplanung (DoE) zuriickgegriffen werden (hier CVT). Typischerweise betrédgt die
erforderliche Mindestanzahl erforderlicher Initialldsungen mit unabhéingigen Variablenvektoren
etwa dem zehnfachen der Variablenanzahl. Basierend auf den MDA-Simulationsergebnissen fiir
das DoE werden Ersatzmodelle fiir den Zielfunktionswert und die Nebenbedingungen erstellt.
Mit jeder Iteration der Optimierung werden die Ersatzmodelle erweitert und sukzessive verbes-
sert. POT bietet hierbei die Moglichkeit das Ersatzmodell im zyklischen Wechsel in Bezug auf
das EI und den Modellfehler hin zu verbessern. Der Optimierungsprozess wird wiederholt bis
der EI-Wert eine gesetzte Untergrenze erreicht oder die maximale Iterationsanzahl erreicht wird.

Fiir die MDO erwies sich die Wahl des POT-Optimierungsansatzes fiir die globale Suche
nach dem kraftstoffoptimalen Entwurf unter Beriicksichtigung von realistischen Nebenbedin-
gungen als geeignet. Fiir alle drei Anwendungen in INTELWI, die Entwicklung der Referenz-
konfiguration, der Konfiguration mit aktiver Lastabminderung und die Erstellung des Steuer-
flaichenmodells, konnte eine Verbesserung des Zielfunktionswerts erreicht werden. Das Kon-
vergenzverhalten zeigte sich dabei als stark abhéngig von der Wahl der Entwurfsparameter,
threr Anzahl N und den gewihlten Nebenbedingungen. Im giinstigsten Fall (hier z.B. die reine
Mehrpunkt- Verwindungsoptimierung an 8 Positionen) konvergiert die Optimierung innerhalb
weniger Schritte nachdem das initiale DoE (10xN Variablenkombinationen) durchlaufen wur-
de. Die Anzahl der erforderlichen MDO-Auswertungen kann in diesem Fall iiber die Formel
nypo = 10N + N abgeschitzt werden. Bei einer Laufzeit der MDO-Iteration von 3.5 h entspricht
dies bei 8 Entwurfsparametern einer Rechenzeit von 308 h, entsprechend 12 Tagen. Fiir die mit
33 Entwurfsparametern durchgefiihrte Optimierung ergibt sich eine prognostizierte Rechenzeit
von 52 Tagen. Als ungiinstig fiir den Optimierungsverlauf erwiesen sich Nebenbedingungen,
die einer Verbesserung des Zielfunktionswerts entgegenstehen. Konkret ist hierbei die Vorgabe
einer oberen Grenze fiir den Anstellwinkel von zwei Grad zu nennen. Diese Vorgabe wurde fiir
ca. 30 % der vom Optimierer vorgeschlagenen Entwurfspunkte verletzt. Es bleibt zu untersuchen,
in wie weit eine Abstimmung der Modellfunktionen fiir bindre Nebenbedingungsfunktion auf
Optimierer dieses Verhalten verbessern kann. Die Optimierung des lastadaptiven Fliigels erwies
sich als Herausforderung fiir das Optimierungsverfahren, bei dem die gesetzte Konvergenzschran-
ke nicht erreicht wurde. Die Auswertung ergab eine hohe Anzahl von Losungen mit annéhernd
gleichem Zielfunktionswert bei auffilliger Streuung der Werte fiir die Klappenausschldge. Um
dieses Verhalten zu veranschaulichen wurden die 15 hinsichtlich des Zielfunktionswerts besten
Konfigurationen (FC = 1.484 x 10~*km ! bis 1.490 x 10~*km~!) ausgewihlt und die Streuung
der Parameterwerte untersucht. In Bild 4.126b sind der missionsgewichtete Kraftstoffverbrauch
als auch die Verbriuche fiir die einzelnen Reiseflugfille aufgefiihrt. Jeder Balken im Diagram
bezeichnet eine Konfiguration, die durch ihre Iterationnummer 4.126a gekennzeichnet ist. Die
Standartabweichung der Zielfunktion (missionsgewichteter Verbrauch) ist gering und betrigt
lediglich ¢ = 0.002 x 10~*km ™. Die Streuung des Kraftstoffverbrauchs fiir die einzelnen Rei-
seflugfille ist fiir den am geringsten gewichteten Reiseflugfall FC2 mit erhéhter Machzahl am
groften.

Bild 4.126¢ zeigt die Verwindungswinkel am unbelasteten Fliigel (,,jig shape‘), aufgetragen
iiber die in Bild 4.116 gegebenen, acht spannweitigen Positionen. Man erkennt, dass die Streuung
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der Verwindungswinkel {iber weite Bereiche des Fliigels dhnlich grof} ist und erst im Bereich der
Fliigelspitze signifikant ansteigt.

Die Streuung der Steuerflichenausschlige fiir die 15 betrachtetn Konfigurationen zeigt
Bild 4.127 fiir die drei Reiseflugfille. Aufgetragen sind die Winkel der Steuerflichenausschldge
in Grad der tiber ihre ID gekennzeichneten Klappen und Querruder (siehe Bild 4.116). Es ist
anzunehmen, dass die Streuung mit abnehmender Wirksamkeit des Steuerflichenausschlags
ansteigt. Dies erklirt eine Zunahme der Streuung im Bereich der Querruder. Auffillig ist die
groB3e Streuung der Ergebnisse, insbesondere fiir den Reiseflugfall mit erhohter Mach-Zahl (FC2).
Dieser ist jedoch im Hinblick auf die Zielfunktion nur mit 10 % gewichtet. Scheinbar ist dies
nicht ausreichend um eine ausreichende Sensitivitit fiir den ersatzmodellbasierten Optimierer zu
erzeugen.

Auch fiir die Manoverlastfille kann die in Bild 4.127 dargestellte Streuung der Steuerfli-
chenausschlidge zum Teil auf die Sensitivitidt der Zielfunktion beziiglich des lokalen Steuer-
flichenausschlags zuriickgefiihrt werden. Diese ist fiir den 2.5g-Mandverlastfall im Bereich
der dufleren Klappe (ID3) gering, so dass hier Fille sowohl mit positiven als auch negativen
Klappenausschlagswinkeln auftreten. Im Bereich der Querruder ist die Streuung wiederum auf
eine geringe Wirksamkeit der Ruder am hochelastischen Fliigel zuriickzufiihren.
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Bild 4.126: Kraftstoffverbriuchen und Verwindungswinkeln der besten Konfigurationen.

Die Auswahl der geeigneten Entwurfsparameter stellt einen kritischen Faktor dar. Die gleich-
zeitige Optimierung der Verwindungsverteilung und der Steuerflichenausschldge scheint Neben-
minima der Zielfunktion zu begiinstigen. Dies ist plausibel, da sowohl Verwindungsverteilung
als auch Steuerflichenausschlige die spannweitige Lastverteilung beeinflussen und diese wie-
derum wesentlich fiir den Kraftstoffverbrauch als Zielfunktionswert ist. Zudem ist von einer
stark nichtlinearen Steuerflichenwirksamkeit am hochelastischen Fliigel auszugehen, die das
Losungsverhalten nachteilig beeinflusst. Die Losung des vorliegenden Optimierungsproblems
erfordert somit eine hohe Anzahl von Stiitzstellen fiir das Ersatzmodell. Es bleibt zu untersuchen,
in wie weit sich das Konvergenzverhalten durch eine geeignete Regularisierung verbessern
lasst. Sowohl fiir die Verwindungsverteilung als auch fiir die Steuerflachenausschlidge bietet
sich die Zusammenfassung diskreter Entwurfsparameter zu Funktionen iiber die Spannweite an.
Hierdurch liee sich der Entwurfsraum verkleinern. Gleichzeitig lassen sich ungeeignete Para-
meterkombinationen (z.B. zickzack-Verlaufe) durch die Wahl der Ansatzfunktion ausschliel3en.
Weiterhin sollte vermieden werden unabhéngige Optimierungsprobleme zusammenzufassen, wie
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dies im Rahmen der Erstellung des Steuerflichenmodells geschah. Dabei wurden die Optimie-
rungen der Klappenausschlige fiir jeweils drei einzelne Betriebspunkte zu einer, in Bezug auf
die Zielfunktion gleichgewichteten Gesamtoptimierung zusammengefasst. Dies fiihrt zu einer
erhohten Dimensionalitit und Komplexitit des Ersatzmodells und wirkt sich negativ auf das
Konvergenzverhalten aus.
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Bild 4.127: Steuerflichenausschldge der besten Konfigurationen.
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Bild 4.128: Steuerflichenausschlige MLA der besten Konfigurationen.

Strukturoptimierung als Sub-Optimierungsprozess Die Strukturdimensionierung stellt
eine Sub-Optimierung innerhalb des MDO-Prozesses dar. Hierdurch wird die Anzahl der Ent-
wurfsparameter fiir den Gesamtoptimierungsprozess stark reduziert. Das hochdimensionale
Problem der Strukturoptimierung mit einer hohen Anzahl an Nebenbedingungen wird mit der
kommerziellen Software HyperSizer® [83] gelost. HyperSizer® zerlegt das Problem in einzelne
Optimierungszonen (z.B. Stringer-versteifte Hautfelder), und 16st das Strukturdimensionierungs-
problem mittels effizienter, auf Faserverbundbauweise abgestimmter Verfahren. Der zonale
Strukturoptimierungsansatz erlaubt eine schnelle Masseoptimierung komplexer Baugruppen
mit hohem Detailierungsniveau. Jedoch garantiert dieses Vorgehen nicht sicher einen Entwurf
mit minimaler Gesamtmasse. Im vorliegenden Fall des Fliigels ohne Variation der Primérto-
pologie wird die Masseunsicherheit mit ca. 50kg abgeschitzt. Diese geht als Rauschen in den
Gesamtoptimierungsprozess mit ein.
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4.9 AP 3.3 ,Use Case Operations" - Structural Health Monitoring
im Flug

Derzeitige Wartungsschemata basieren auf festen Wartungsintervallen. Diese Intervalle werden
einerseits auf Basis einer konservativen Annahme der Fluglasten und andererseits iiber grof3t-
moglicher ,,visible impact damage* (VID) bemessen. Kleinere Schiden oder geringere Lasten
haben auf die Wartungsplanung derzeit keinen Einfluss.

Anstatt auf feste Reparaturzyklen zuriickzugreifen, sollen in Abhingigkeit des konkreten
Strukturzustandes fiir Wartungsmafnahmen in Zukunft lastabhiingig abgeleitet werden. Als
technische Grundlage ist hierfiir eine Zustandsiiberwachung notwendig. Die Zustandsiiberwa-
chung ist in der Lage aufgrund der Schadenscharakteristik und Annahmen iiber die Belastung
die Restlebenszeit zu prognostizieren. Fiir den Anwendungsfall , Fliigelhaut* eines neuartigen
Kurzstreckenflugzeugs aus Faserverbundkunststoffen (FVK) soll eine Zustandsiiberwachung
entwickelt und ihr Potenzial bestimmt werden. Wegen der neuartigen Konfigurationen wird ein
model-basierter Ansatz gewihlt. Zentrales Merkmal hierbei ist, dass sowohl die Lasten als auch
die Schadensmodelle fiir jedes Hautfeld individuell modelliert werden. Durch die Bereitstellung
eines parametrischen Schadensmodells kann eine spitere Analyse vorbereitet werden. Damit
lassen sich Wartungsintervalle flexibilisieren (,,predictive maintenance).

4.9.1 Unterstiitzung in der Definition der Anforderungen

Das DLR unterstiitzt den Verbundfiihrer Airbus bei der Definition der Anforderungen an das
Uberwachungssystem fiir einen Fliigel. Drei Hauptziele wurden fiir AP3.3 identifiziert:

e Konzeption eines ,,Hybride Monitoring System* basierend auf ,,Structural Health* und
,L.oad Monitoring®. Potentielle Anwendungsfille fiir das ,,Monitoring System* sind das
,,Pilot Point* und das Hautfeld.

e Kategorisierung (accidental, fatigue, environmental) und Skalierung der Schéden auf Basis
von Technologie und Gré8e unter Zuhilfenahme der historischen Daten

e Auswahl des idealen Wartungskonzepts
e Auswirkung des Designs auf die Lebenszykluskosten

4.9.2 Konzept fiir Uberwachungssystem

Konzept Das Konzept des Uberwachungssystems basiert auf einer Lastanalyse aller im Be-
trieb auftretenden Lasten und einer Schadenstoleranzanalyse wie sie als Prozessschaubild in
Bild 4.129 dargestellt ist. Die Lastanalyse basiert in einem operationellen Szenario aus den
Flugdaten (Klappenstellung, Schubhebel, Machzahl etc.) (Prozessschritt ,,Standard Aircraft Para-
meters‘‘) aus denen simulativ Lasten auf der Flugzeugstruktur (Prozessschritt ,,Loads*) ermittelt
werden konnen. Fiir diese Forschungsarbeit stehen keine Flugdaten zur Verfiigung, weshalb die
moglichen Flugzustinde iiber die ,,Flight Data Simulation* simulativ ermittelt werden. Diese
Flugzustidnde konnen mit den Hiufigkeiten aus ,,Empirical Load History + Forecast* kombiniert,
um eine Lasthistorie tiber das Flugzeugleben zu erzeugen. Anschlieend wird eine Lebensdauer-
analyse auf Basis der ,,Damage Tolerance* durchgefiihrt, um die Kritikalitit von Schiden unter
den gegebenen Lasten zu bewerten. Hiermit konnen Strukturen zustandsiiberwacht werden, was
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Bild 4.129: Konzept der Zustandsiiberwachung.

in anschlieBenden Prozessen zur Wartungsplanung fiir eine vorausschauende Wartung eingesetzt
werden.

Lasthaufigkeiten Das Konzept der Zustandsiiberwachung basiert auf der Verwendung der
Flugzeugsensoren (,,Standard Aircraft Parameters‘). Diese Flugdaten sind im Rahmen des Projek-
tes nicht verfiigbar. Daher wird ein Verfahren etabliert, mit dem die Beanspruchung der Struktur
wihrend der Operation mittels diskreter Lastfélle approximiert wird. Die Haufigkeit sowie
Heftigkeit dieser diskreten Lastfélle basieren auf Statistiken aus der Literatur sowie Statistiken
abgeleitet von Missionssimulationen. Die Daten aus der Literatur stammen aus der Veroffentli-
chung von Rustenburg et al. [84], in dem die Lasten von 10066 Fliigen mit dem Airbus A-320
aufgezeichnet und statistisch aufgearbeitet wurden. Da die Statistik zu Roll Mandvern nicht in
dieser Literatur enthalten sind, werden Missionsdaten aus Missionssimulationen, die wiahrend
einer vorherigen Projekts [85] erzeugt wurden, verwendet. Diese Missionsdaten werden gleich
dem in [84] verwendeten Ansatz zur Bestimmung von Héufigkeit und Heftigkeit analysiert. Da
fiir das Rollmanover die Rollrate der maB3gebliche Parameter ist, wird die Zeitreihen der Rollrate
dahingehend untersucht, wie oft verschiedene Rollraten wihrend der Mission auftreten. Daraus
resultiert eine Haufigkeitsverteilung. Das Ergebnis dieser Analyse ist in Bild 4.130 dargestellt.
Die Grafik zeigt die kumulative Héufigkeit pro 1000 Flugstunden (y-Achse) iiber die aufge-
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Bild 4.130: Hiufigkeit von Roll Lastfillen fiir betrachtete Flugmissionssegemente.

tretenen Rollraten. Der Steigflug (climb) ist in 4 Untersegmente unterteilt, in Abhéngigkeit der
Flughohe. Der Reiseflug (cruise) besteht aus einem Segment, wihrend der Sinkflug (descent)
aus 5 Segmente besteht. Die genannte Unterteilung in Untersegmente basiert auf [84] ergibt eine
repriasentative Flugmission, dargestellt in Bild 4.131, bestehend aus vier Segmenten: Steigflug,
Reiseflug, Sinkflug und Landung. Die Flugpunkte, an denen die diskreten Lastfille berechnet
werden, sind entlang der Flugmission durch Punkte dargestellt.

24500ft | Ma = 0.72

34500ft | Ma =0.79
L 24500ft | Ma = 0.71

14500ft | Ma = 0.55 14500ft | Ma = 0.53
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3000ft | Ma = 0.36
10001t | Ma = 0.33

3000ft | Ma = 0.34
1000ft | Ma = 0.30

climb cruise descent

Landing Impact | Oft | Ma = 0.28
Bild 4.131: Referenz Flugmission.

In der Prozessbeschreibung 4.129 ist dies mit ,,Empirical Load History + Forecast® dargestellt.

173



4 Ergebnisse

Verwendet werden die Haufigkeiten der auftretenden Lasten in den verschiedenen Segmenten der
Flugmission (Steigflug, Reiseflug, Sinkflug und Landung) bei 1000 Flugstunden auf unterschied-
lichen Flughohen. Diese Datenpunkte werden mit den Hiufigkeiten der auftretenden Lasten
eingelesen, anschlieBend interpoliert bzw. extrapoliert, auf die Flugdauer des Anwendungsfalls
skaliert und deterministisch auf die Flugzeit verteilt. Bild 4.132 zeigt das Ergebnis fiir eine
Beispielmission. Dargestellt sind die Lastereignisse als Punkte iiber die Missionsdauer mit der
zugehorigen Flughohe. Der Durchmesser der Punkte verdeutlicht die Hohe der Lasten bei einem
Lastereignis. Es ist auch zu sehen, dass in Reiseflughohe weniger Lastereignisse auftreten als
in niedrigeren Hohen. Das Missionsprofil wird bei # = 0.2 mit dem Landesto3 (blauer Punkt)
beendet. Auf Basis der statistischen Daten konnen geeignete Lastereignisse definiert werden, die
ein komplettes Flugzeugleben beschreiben.
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Bild 4.132: Lastereignisse liber die Missionsdauer und Flughdhe.

Das vorgestellte Verfahren soll verwendet werden, um den Prozess der Zustandsiiberwachung
zu testen und sensitive Parameter zu identifizieren. Zusitzlich soll das hier beschriebene Vorgehen
erweitert werden, um Lastereignisse stochastisch zu modellieren statt sie deterministisch und
gleichformig iiber die Flugzeuglebensdauer zu verteilen. Weiterhin wird das Verfahren auf
mehrere ausgewdihlte Positionen entlang des Fliigels angewendet.

Lastensimulation fiir Referenzmission Die in diesem Abschnitt beschriebene Arbeit findet
dich im Prozessschaubild Bild 4.129 unter ,,Loads* wieder. Ergebnis dieses Teilprozesses sind
die Schnittlasten Fy,Fy,F;,My,My,M, an Monitoring Punkten, die liber gesamte Flugzeugstruktur
verteilt sind. Somit ist der Belastungszustand fiir jede Komponente der Flugzeugstruktur bekannt.
Die genannten Monitoring Punkte beschreiben das ,,Cut-grid* und sind in Bild 4.133 dargestellt.

Die Schnittlasten resultieren aus Simulationen der moglichen Belastungszustinde, die wihrend
einer Flugmission auf die Flugzeugstruktur wirken. Die Simulationen basieren auf einem dynami-
schen flexiblem Flugzeugmodell, das ein Strukturmodell gekoppelt mit einem aerodynamischen
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Bild 4.133: Monitoringpunkte auf der Flugzeugstruktur an denen Schnittlasten berechnet werden.

Modell enthilt. Das Strukturmodell ist ein reduziertes FEM-Modell, wobei die Massenverteilung
durch sogenannte ,,Jumped masse‘ approximiert wird. Die aerodynamischen Lasten werden
mittels eines Panelverfahrens, der ,,Vortex Lattice“-Methode, die auf der Potentialtheorie basiert,
berechnet. Strukturdynamik und Aerodynamik werden in den Bewegungsgleichungen (Nichtli-
neare Newton Euler fiir die Starrkdrperbewegung, sowie lineare Differentialgleichung zweiter
Ordnung fiir die Strukturdynamik) zusammengefiihrt. Die Modellgenerierung findet dabei in der
VarLoads-Umgebung [86] statt.

Die Referenzmission, siehe Bild 4.131, ist durch 12 Flugpunkte diskretisiert. Jeder Flugpunkt
ist durch Machzahl und Flughdhe definiert. An jedem einzelnen Flugpunkt werden alle mogli-
chen Lastfalltypen, die ma3gebend fiir das Schadenswachstum sind, simuliert, die an diesem
Flugpunkt wihrend der Mission auftreten konnen. Die Haufigkeitsverteilung jedes Lastfalltyps ist
in Abhéngigkeit von einem Parameter definiert. Dieser Parameter wird im Folgenden ,,Hiufigkeit-
sparameter* genannt. Es ist nicht fiir jeden Lastfalltypen moglich, diesen Héaufigkeitsparameter
in der Simulation direkt einzustellen. Fiir diese Lastfalltypen miissen Simulationsparameter
definiert werden, um den Wertebereich des Hiufigkeitsparameters abzubilden. Die im Flug auf-
tretenden angenommen Lastfélle bestehen aus ,,Pull-Up/Pull-Down*-Manévern, Rollmanévern
und diskreten Boen (aus CS 25.341 [87]). Des Weiteren wird noch der Landestof3 simuliert. Fiir
das ,,Pull-Up/Pull-Down‘-Mandver ist der Hiufigkeitsparameter das vertikale Lastvielfache N;.
Dieser Parameter kann in der Simulation auch als Simulationsparameter verwendet werden. Die
bei diesem Manover auftretenden Schnittlasten werden durch Trimmung des Flugzeugmodells
mittels des Hohenleitwerks auf das benotigte Lastvielfache, berechnet. Da das Ergebnis ein qua-
sistationdres Manover ist, beinhaltet die Lastverteilung pro Monitoringpoint und Schnittlastgroe
einen Wert.

Fiir das Rollmandver ist die Rollrate p der Hiufigkeitsparameter, welcher auch fiir diesen
Lastfalltyp als Simulationsparameter verwendet werden kann. Ahnlich dem ,,Pull-Up/Pull-
Down‘‘-Manover wird die Lastenverteilung durch Trimmung des Flugzeugsmodells mittels der
Querruder auf die definierte Rollrate berechnet. Da das Ergebnis ein quasistationdres Mandver
ist, beinhaltet die Lastverteilung pro ,,monitoring point“ und Schnittlastgrofe einen Wert.

Anders verhiilt es sich fiir die Simulation der diskreten Boen, definiert nach CS 25.341 [87]. Der
Hiufigkeitsparameter bei diesem Lastfalltypen ist das vertikale Lastvielfache N,. Die Simulation
von diskreten Boen hat als Simulationsparameter Béengradient H sowie Amplitude A. Die
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Amplitude wird variiert, indem die Referenzamplitude A aus der Zulassungsvorschrift CS 25.341
mit einem Faktor multipliziert wird, wodurch sich die Amplitude durch A = A - f berechnet.
Durch Variation dieser Parameter sollen die simulierten Lastfélle die Haufigkeitsverteilung in
Abhingigkeit von N, moglichst gut abbilden. Das Durchfliegen einer diskreten Boe stell einen
dynamischen Lastfall dar, da die Anregung durch die Boe transient ist. Daraus resultiert auch ein
transienter Verlauf der Schnittlasten.

Die auftretenden Lasten wihrend der Landung werden mittels der Simulation des LandestoB3es
approximiert. Der Hiufigkeitsparameter fiir diesen Lastfalltyp ist das vertikale Lastvielfache N;.
Der Simulationsparameter ist die Sinkgeschwindigkeit w;. Dieser beschreibt die Sinkgeschwin-
digkeit des Flugzeugmodells relativ zur Landebahn. Da neben dem LandestoB3 selbst auch das
Nachschwingen der Flugzeugstruktur fiir die darauffolgende Schadenbetrachtung von Bedeutung
sein kann, werden auch hier die Schnittelasten als Zeithistorien generiert.

In der nachfolgenden Tabelle 4.34 sind nochmals alle Lastfalltypen sowie zugehorige Para-
meter aufgezeigt. Die drei Lastfalltypen, die wihrend des Fluges auftreten, werden fiir jeden
einzelnen Flugpunkt inklusive aller Simulationsparametervariationen berechnet.

Lastfall Hiufigkeitsparameter Simulationsparameter
,Pull-Up/Pull-Down*  Lastvielfaches N, N, =[-1:235]
,,Roll* Rollrate p p=[-35: 35]01%‘;g
Diskrete Boe Lastvielfaches N, Boengradient H = [9:: 107]

Skalierung f =1[0.2: 1]
,JLanding Impact* Lastvielfaches N, w; =1[0.25: 1()](@)

Tabelle 4.34: Lastfille zur Approximation der moglichen auftretenden Beanspruchungen wiih-
rend der realen Flugmission.

Um exemplarisch die berechneten Lasten darzustellen, ist in Bild 4.134 das Biegemoment fiir
den rechten Fliigel fiir die in Tabelle 4.34 gezeigten Lastfélle dargestellt. Die x-Achse beschreibt
die Position auf dem Fliigel wihrend die y-Achse das normierte Biegemoment darstellt. Die
Normierung erfolgt beziiglich der bei einem 2.5g Pull-Up auftretenden Biegemoments. Grafik
zeigt die minimal sowie maximal auftretendes Biegemoment an der jeweiligen Stelle des rechten
Fliigels. Somit bilden die zwei gezeigten Kurven pro Lastfall Typ die Umhiillende, innerhalb
welcher die simulierten Lastfille auftreten.

Die Ijbergabe des ,,Loads“-Moduls beinhalten die GroBen Fy,Fy,F,,M,,M\,,M, an den ,,moni-
toring points*, dargestellt in Bild 4.133, die iiber gesamte Flugzeugstruktur verteilt sind. Die
simulierten Lasten werden pro Lastfalltyp (Pull-Up/Pull-Down, Roll, diskrete Bée und Landes-
toB) in einem eigenen HDF5-File gesammelt, die als Schnittstelle zwischen dem ,,Loads* und
dem ,,Strain‘“ Modul dienen.

Lasttransformation Global-Lokal und Rainflow Counting Die im vorigen Abschnitt
beschriebenen transienten und quasistationdre Lastfille auf Flugzeugebene werden in einen
automatischen Prozess auf einen globales FEM Modell des Flugzeuges aufgebracht, um den Deh-
nungsverlauf auf Strukturebene zu ermitteln. Zur Erstellung des Spektrums wird ein ,,Rainflow
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Bild 4.134: Referenz Flugmission.

Counting® [88] verwendet. Bild 4.136 zeigt gestrichelt ein beispielhaftes transientes Dehnungssi-
gnal auf einem Hautfeld der Fliigeloberschale. Da fiir die Ermiidung und Schadenswachstum
die nur die Amplituden zwischen Minima und Maxima relevant sind, wird durch das ,,Rainflow
Counting* danach gefiltert (griine Linien).

Fiir die im verwendete Schadenstoleranzmethode miissen statt reinen Amplituden die Start-
und Endlast beriicksichtigt werden, was ein 2D-Lastspektrum ergibt. Dies verdeutlicht Bild 4.136.

Vorgehensweise zur Schadenstoleranzanalyse Zur Lebensdaueranalyse einer Fliigelober-
schale aus FVK wird die Methode von Bogenfeld [89] angewendet. Es ist eine Schadenstole-
ranzmethode fiir grof3tenteils druckbelastete Bauteile und betrachtet die Belastung an einem
Delaminationsrand aufgrund von Sublaminatbeulen. Bild 4.137 veranschaulicht den Belastungs-
zustand und das ausbeulende Sublaminat. Mit steigender Dicke des Sublaminates steigt die
Beullast, wodurch kleinere Drucklasten weniger Relevanz haben. Weiterhin steigt die Energie-
freisetzungsrate bei steigender Sublaminatdicke, was zu groBer Schadigung fiihrt. Es wird das
oben beschriebene Dehnungsspektrum verwendet.

Schadigung des Delaminationsrandes Die Schidigung eines Lastwechsels von Start-
zur Endlast wird iiber die Differenzen der Energiefreisetzungsraten abs(ASERR) beschrie-

177



4 Ergebnisse

Load signal and rainflow
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Bild 4.135: Transientes Dehnungssignal auf einem Hautfeld der Fliigeloberschale. In griin sind
die Lastamplituden des Rainflow-Counting zu sehen.
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Bild 4.136: Lasthifigkeiten im 2D-Rainflow Spektrum.

ben, was von Bogenfeld [89] im Detail dargestellt ist. Die Energiefreisetzungsraten sind in
Bild 4.138 in Abhiéngigkeit der Start- und Endlast dargestellt. Es ist offensichtlich, dass die
groflten Schiadigungen bei den groBten Lastamplituden auftreten. In der rechten oberen Ecke
sind die abs(ASERR) = 0, da hier die Drucklast zu gering ist, um das Sublaminat ausbeulen zu
lassen.

Gesamtschadigung Wird nun das Rainflow-Spektrum aus Bild 4.136 mit den abs(ASERR)
aus Bild 4.138 elementweise multipliziert, ergibt sich die dazugehorige Schidigung des Delami-
nationsrandes fiir die jeweiligen Lastwechsel und Héufigkeiten, was in Bild 4.139 dargestellt
ist. Als Ergebnis lésst sich die Gesamtschiddigung aller Lastspriinge iiber die Palmgren-Miner
Regel ermitteln, auf deren Basis ein prognosebasierte Wartungsplanung ermoglicht wird. Die
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Onset of Buckling
Energy Release Rate

Bild 4.137: Ausbeulende Sublaminate dargestellt fiir das erste, zweite und dritte Interface.
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Bild 4.138: Differenzen der Energiefreisetzungsraten in Abhéngigkeit der Start- und Endlast.

Schidigungen sind stark abhidngig vom Lagenaufbau und des betrachteten Interfaces. Ein Inter-
face mit wenigen Lagen (z.B. Bild 4.137 links) beult eher aus, jedoch sind die Differenzen der
Energiefreisetzungsraten gering. Durch diese Abhéngigkeit muss jedes Interface als potentiell
kritischstes analysiert werden.
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Consumed Life Per Bins
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Bild 4.139: Schadensindex fiir jeden betrachteten Lastwechsel und die dazugehorige Haufigkeit.

4.9.3 Nachweis des Konzepts auf Elementebene

Im Arbeitspaket AP 2.3.2 wurde ein System zur Zustandsiiberwachung mit systemiibergreifenden
Datenfusion und Analyse entworfen. Zwei Aspekte des entwickelten SHM-Konzepts wurden
dazu auf Laborebene umgesetzt:

e Die Integration des SHM-Systems in die Avionik-Hardware und

e die Integration von Dehnungsinformationen in das SHM-System zur verbesserten Scha-
denserkennung. Die Ergebnisse werden im entsprechenden Meilensteinbericht [90] pri-
sentiert.

Integration des SHM-Systems in die Avionik Folgend ist die Zusammenfiithrung des
»tructural Health Monitoring® (SHM) Systems mit der ,,.Smart Digital Infrastructure (SDI) be-
schrieben. Hierbei wird auf die Anpassung des SHM-Systems aufgrund der Rahmenbedingungen
des ,,Smart Digital Infrastructure* eingegangen.

Beschrinkungen des Avioniksystems: Die ,,Smart Digital Infrastructure* besteht nicht aus
einem Computer dessen Leistung mit der eines PCs oder eines Smartphones vergleichbar ist,
sondern mit der eines Mikrocontrollers. Somit kann die gewohnliche SHM-Software nicht direkt
tibernommen werden, sondern muss fiir die ,,Smart Digital Infrastructure angepasst und die
Daten reduziert werden.

Simuliertes SHM-System: Die erste Idee zur Interaktion der ,,Smart Digital Infrastructure® mit
dem SHM-System war, dass die ,,Smart Digital Infrastructure* eine Anfrage an das SHM-System
sendet, diese daraufthin Daten aufnimmt und eine Schadenslokalisation durchfiihrt. Aufgrund der
Taktungszeit von 540 ps ist diese Abfolge allerdings nicht moglich, sodass angenommen wird,
dass das SHM-System regelméfig Messungen durchfiihrt und somit einen periodisch aktuellen
Datensatz zur Verfiigung stellt, welcher von der ,,Smart Digital Infrastructure* abgerufen wird.

Umsetzung: Die SHM-Logik, welche auf der ,,Smart Digital Infrastructure* 1duft, ist eine
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sehr vereinfachte Variante der Schadenlokalisation basierend auf den Schadensindizes. Wie
auch in Bild 4.140 dargestellt, wird als erstes iiberpriift, ob ein Schaden vorhanden ist. Wenn
dies nicht der Fall ist, wird die Abfrage auf einen Schaden auf falsch gesetzt. Ist jedoch ein
Schaden vorhanden, wird mithilfe der geometrischen Informationen der iiberwachten Struktur
berechnet in welchem Lokalisierungs-Abschnitt ein Schaden aufgetreten ist. Diese Position wird
ausgegeben und die Abfrage nach einem Schaden auf wahr gesetzt.

{k Smart Digital Infrastructure:
II I Anwendung: XY Betriebssystem Anwendung: SHM Betriebssystem | Anwendung: YZ I I I

Schadensposition:
450 mm

IIIIIIIIIIIIIJ

Schaden?

Schadens-

CAN: lokalisierung

[00011100]

{ SHM System:

Prognose:

Preprocessing

CPPS OB s o &4

izze)

Bild 4.140: Einbindung des SHM-Systems in die Smart Digital Infrastructure

SHM und Load Monitoring System Fiir den Nachweis des Konzepts auf Elementebene
wurde ein experimenteller Datensatz aus dem abgeschlossenen Lufo-Projekt KamoS verwen-
det. Im Rahmen des Projekts wurde eine Rumpfstruktur aus Verbundwerkstoffen, die auf dem
Airbus A350 basiert, mit einem SHM-Wandlernetzwerk und mehreren DMS instrumentiert. Der
Kamos-Datensatz ist aus mehreren Griinden besonders geeignet, um die Integration des SHM-
Systems in die Prozesskette zu demonstrieren. Aus struktureller Sicht stellt die Tiirumgebung
eine groB3e Faserverbundstruktur mit komplexer Geometrie dar, in die fiir Faserverbundstrukturen
iibliche Schadensarten eingefiihrt wurden. Auflerdem wurden drei repréisentative Lastfille bis
zu 75 % der Grenzlast angewendet. Was die Datenerfassung anbelangt, wurden wihrend der
gesamten Priifkampagne die DMS- und GW-SHM-Signale erfasst und die eingebrachten Sché-
den wurden zu Referenzzwecken einer zerstorungsfreien Priifung mit Ultraschall unterzogen.
Obwohl sich die KamoS-Struktur stark von der Fliigelstruktur im Verbundvorhaben INTELWI
unterscheidet, ermoglicht sie unter dem Gesichtspunkt der Uberwachung die Demonstration
des im Projekt entwickelten Konzepts auf Elementebene. Die folgenden Hauptpunkte werden
angesprochen:

e Schadenserkennung in Verbundstrukturen mit komplexen Geometrien
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e Lasteinwirkung auf das SHM-System

e Schadenserkennung unter wechselnden Lastbedingungen

4.9.4 Systemiibergreifende Datenfusion

Fiir die Entwicklung von daten-getriebenen Wartungsmethoden sind Daten unabedingbar. Zen-
trale Grundlage hierfiir ist der digitaler Zwilling [91]. Durch die kontinuierliche Erhebung der
Daten kann das Verhalten, der Status und der Zustand eines physikalischen Objekts digital ge-
spiegelt werden. Der sogenannte digitale Faden skizziert diesen Datenfluss als auch die zeitlichen
und funktionalen Verkniipfungen der Daten. Mit Hilfe des Internet der Dinge (IoT) werden
Echtzeitdaten von physischen Systemen wie Smart Factory, Wartungsbetrieben und das oben
bereits vorgestellte Structural Health Monitoring gesammelt. Eine zentrale Aufgabe des digitalen
Zwillings ist die Harmonisierung und Synchronisierung dieser Daten. Die Datefusion bereitet
und fiihrt die Daten zusammen.

Da die Technologie und deren Umsetzung noch in der Entwicklung sind, wurde in diesem
HAP der Ansatz gewihlt, die Datenbewertung konzeptionell als auch experimentell zu demons-
trieren. Diese zwei unterschiedliche Annédherung an die Fragestellung werden im folgenden
Entwicklungsmoden und operationaler Modus genannt. Zunichst werden die Anforderungen aus
dem Projekt definiert. Im Anschluss wird eine Losung vorgestellt.

Entwicklungsmodus Das Monitoring System wihrend des Flugzeugentwicklungsprozesses
dient dazu, Nutzungsdaten aus dem Designprozess bereitzustellen. Dies umfasst beispielsweise
Daten auf Basis von Fatigue-Annahmen, angedachten Nutzungsprofilen und anderen relevanten
Informationen. Es werden Modellannahmen verwendet, um das Verhalten des Flugzeugs unter
verschiedenen Bedingungen vorherzusagen. Diese Annahmen dienen als Grundlage fiir die
Uberwachung und Bewertung des Entwicklungsfortschritts. Des Weiteren werden Testdaten
aus verschiedenen Quellen genutzt, einschlieBlich Komponententests, Bodentests und Flugtests.
Diese Daten dienen dazu, die Leistung und Sicherheit des Flugzeugs zu tiberwachen und sicherzu-
stellen, dass es den erforderlichen Standards entspricht. Zusammenfassend dient das Monitoring
System wihrend des Flugzeugentwicklungsprozesses dazu, relevante Daten zu sammeln, zu
analysieren und zu interpretieren, um sicherzustellen, dass das Flugzeug den Anforderungen und
Spezifikationen entspricht und sicher betrieben werden kann.

Operationaler Modus Das Monitoring System wihrend des Flugzeugentwicklungsprozesses
umfasst die Erfassung und Analyse verschiedener Daten, um die Leistung und Sicherheit des
Flugzeugs zu gewihrleisten. Hier sind identifizierte, relevante Aspekte, die in das Monitoring-
System einbezogen werden kdnnen:

1. Definiertes Nutzungsprofil: Das System kann ein oder mehrere definierte Nutzungsprofile
beriicksichtigen, die die erwarteten Betriebsbedingungen des Flugzeugs widerspiegeln.
Diese Profile konnen sich an den State-of-the-Art-Methoden wie MSG3 orientieren.

2. Individuelles Monitoring des Flugzeugs: Das System kann Daten auf individueller Ebene
erfassen, beispielsweise durch Zuordnung zu einer bestimmten Seriennummer (MSN) oder
Kennung (tail number) des Flugzeugs.
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3. Aufzeichnung von Fertigungsdaten: Das System kann relevante Fertigungsdaten erfassen,
um die Qualitdt und Zuverlissigkeit der hergestellten Flugzeuge zu tiberwachen.

4. Verwendung jeglicher Testdaten: Das System kann Testdaten aus verschiedenen Quellen
nutzen, einschlieBlich Komponententests, Bodentests und Flugtests.

5. Aufzeichnung von Standardsystemparametern und speziellen SHM-Parametern: Das Sys-
tem kann sowohl Standardflugzeugparameter als auch spezielle Parameter des Structural
Health Monitoring (SHM) von der Aktivierung bis zur Abschaltung des Flugzeugs auf-
zeichnen.

6. Speicherung und Ubermittlung von Daten: Die erfassten Daten konnen im Flugzeug
gespeichert und am Boden iibermittelt werden, entweder kabellos, kabelgebunden oder
iiber Speichermedien. Es kann auch eine begrenzte Speicherung im Flug fiir spezielle
Anforderungen oder Bedingungen vorgesehen sein.

7. Zentrale Speicherung und Analyse: Die Daten konnen zentral am Boden gespeichert
und analysiert werden, um Trends zu identifizieren und die Leistung der Flugzeuge zu
tiberwachen.

8. Szenarien: Das Monitoring-System kann fiir einzelne Flugzeuge, die gesamte Flotte eines
Betreibers oder fiir alle Flugzeuge eines bestimmten Typs konfiguriert werden.

9. Verkniipfung mit anderen Applikationen: Die erfassten Daten konnen mit anderen Applika-
tionen verkniipft werden, beispielsweise mit Flottenplanungs- und Wartungsprogrammen,
um die Effizienz der Flotte zu optimieren.

10. Verkniipfung mit Overload Monitoring: Das Monitoring-System kann mit einem Overload-
Monitoring-System verkniipft werden, um unscheduled Inspections zu unterstiitzen und
die strukturelle Integritiit des Flugzeugs zu iiberwachen.

Datensystemarchitektur Nachdem die Fragestellung nach den erforderlichen Daten beant-
wortet worden ist, folgt die Frage der Systemarchitektur. Es wird grundsitzlich angenommen,
das jede Dateneinheit bestimmte Kosten verursacht. Demzu Folge ist es das Ziel, die Menge
der Daten zu reduzieren. Gleichzeitig ist eine Mindestmenge fiir eine erfolgreiche Zustandsbe-
stimmung notwendig. Dem gegeniibergestellt kommen kommen noch weitere Randbedingungen
wie z.B. die bestehende Architektur des System dazu. Es soll das Ziel sein, die Auswertung,
soweit wie Moglich nah an der Ursache zu bewerten. So konnen hohe Dateniibertragungen
vermieden werden. Durch die Ausarbeitungen zu den zwei unterschieldichen Modi reifte der
Gedanke, die Daten an Bord des Flugzeuges auszuwerten als auch moglichst nah in einem
boden-gebundenden Kontrollzentrum. Die bordseitigen Komponenten sammeln, speichern und
tibermitteln die relevanten Daten, wihrend die bodenseitigen Komponenten die Analyse, Spei-
cherung und Verwaltung dieser Daten iibernehmen. Beide Systeme arbeiten zusammen, um die
Leistung und Sicherheit des Flugzeugs zu iiberwachen und zu gewihrleisten.

Das bordeigene System eines Flugzeugs spielt eine entscheidende Rolle bei der Uberwachung
des Strukturzustands und anderer wichtiger Flugzeugdaten. Durch die Verwendung von Sensoren
ermdglicht das System eine direkte Messung von Parametern des Strukturzustands. Dariiber
hinaus erfasst es umfassende Informationen iiber den Zustand des Luftfahrzeugs, einschlieBlich
Flugdaten, Leistungsdaten und anderen Betriebsparametern. Eine wichtige Funktion des bordei-
genen Systems ist die Datenspeicherung. Es fungiert als Datensenke und speichert die erfassten
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Daten fiir einen bestimmten Zeitraum. Diese gespeicherten Daten konnen dann entweder in
Echtzeit oder zu einem spiteren Zeitpunkt an das Wartungszentrum oder den Boden iibertragen
werden. Das System ist so konzipiert, dass es Mechanismen zur Auslosung der Datenaufzeich-
nung, zur Zeitstempelung der Daten und zur Speicherung der Daten in einem sicheren Speicher
enthilt. Dies ermoglicht eine prizise und zuverlédssige Aufzeichnung und Speicherung von wich-
tigen Flugzeugdaten, die fiir die Wartung und den Betrieb des Luftfahrzeugs von entscheidender
Bedeutung sind.

Das Off-Board-System umfasst Datenbanken mit historischen und aktuellen Flugzeugdaten
sowie Algorithmen und Modelle fiir die Datenanalyse. Die Onboard-Komponenten erfassen
die Daten, wihrend die Offboard-Komponenten fiir die Analyse, Speicherung und Verwaltung
zustindig sind. Beide Systeme arbeiten zusammen, um die Leistung und Sicherheit des Flugzeugs
zu iiberwachen und zu gewéhrleisten.

Zusitzliche Beschleunigungs- oder Verformungssensoren, wie faseroptische Bragg-Gitter-
Sensoren (FBG), konnen zur Kalibrierung der Berechnungen und zur Verbesserung der Leistung
und Genauigkeit des Strukturiiberwachungssystems eingesetzt werden. Diese Sensoren ermog-
lichen eine prizisere Erfassung von Belastungen und Verformungen an verschiedenen Stellen
der Struktur, was zu einer genaueren Bewertung des Strukturzustands fiihrt. Fiir die Schadenser-
kennung in bestimmten Bereichen des Flugzeugs konnen zusitzliche Informationen wie das
Datum der Schadenserkennung, die GroB3e des Schadens und andere relevante Details hilfreich
sein. Diese Daten ermoglichen eine genauere Uberwachung des Schadensfortschritts und kon-
nen bei der Planung von Reparaturen und InstandhaltungsmaBBnahmen unterstiitzen. Um die
Unsicherheiten bei Instandhaltungsaussagen zu verringern, konnen statistische Informationen
tiber die Haufigkeit von ausgeldsten Ereignissen und das Schadenswachstum hilfreich sein.
Durch die Analyse dieser Statistiken konnen praventive Manahmen entwickelt und die Instand-
haltungsplanung optimiert werden, um die Sicherheit und Zuverlissigkeit des Flugzeugs zu
gewihrleisten.

Ergebnisse - Twinstash Digitale Zwillinge erfordern ein gut konzipiertes Softwaresystem
oder Okosystem, um ihre Daten und Funktionen zu hosten. Das DigTwin-Projekt hat einen
Prototyp eines Datenverwaltungssystems namens Twinstash initiiert, das das Hochladen, Her-
unterladen und Durchsuchen von Flugdaten unterstiitzt. Die detaillierte Systementwicklung ist
in [92] beschrieben. Twinstash bietet eine browserbasierte grafische Benutzeroberfldche, die
es Benutzern ermoglicht, durch Daten nach Projekt, Zeit oder Flugzeug zu navigieren. Ein
allgemeiner digitaler Zwilling mit Simulationen, Vorhersagen oder Echtzeitverarbeitung befindet
sich noch in der Entwicklung. Die Architektur von Twinstash dhnelt einem Webdienst, mit einem
Backend, das Softwaresysteme fiir Authentifizierung, Dateibereitstellung und Datenverarbei-
tung umfasst und leichten Frontends fiir die Benutzerinteraktion, die iiber REST API 1 auf
verschiedenen Maschinen ausgefiihrt werden. Die REST API ermoglicht Computerprogram-
men die Kommunikation iiber HTTP-Anfragen, Bereitstellung von Methoden zum Hochladen,
Herunterladen, Bearbeiten und Loschen von Daten, umfassende Endpunktsuche nach Twin-
stash, erforderliche Dateien fiir das Rendern im Webbrowser und Authentifizierungsendpunkte.
Aktuelle Anwendungen umfassen ein breites Themenspektrum, einschlielich grof3 angelegter
Datenanalyse, Uberwachung und Erweiterung. Der Digital Twin nutzt Flugzeugdaten und externe
Quellen wie die Datenbank und das OpenSky-Netzwerk, um wertvolle Informationen iiber Fliige
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bereitzustellen. Wetterdaten validieren Unterschiede zwischen Flugzeugsensoren und globalen
Wetterinformationen, wihrend Flugverkehrsdaten aus dem OpenSky-Netzwerk Flugbahndaten
und Live-Informationen ermoglichen.

Nachdem im vorangegenangen Abschnitt Moglichkeiten fiir einen operationalen Moduls
evaluiert worden sind, ist eine zukiinftige Arbeit diese auf Basis von TwinStash zu realisieren.
Als Vorstuf eignen sich die Daten, die aus dem Entwicklungsmodus gewonnen worden. Bild 4.141
veranschaulicht diese Heransgehensweise.
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Bild 4.141: Digitaler Zwilling erstellt in TwinStash nach [92].

4.9.5 Zustandsiiberwachung von Flugzeugstrukturen

Zielstellung, Motivation Derzeitige Wartungsschemata basieren auf festen Wartungsinterval-
len. Diese Intervalle werden einerseits auf Basis einer konservativen Annahme der Fluglasten und
andererseits iliber groltmoglicher ,,visible impact damage* (VID) bemessen. Kleinere Schiden
oder geringere Lasten haben auf die Wartungsplanung derzeit keinen Einfluss.

Anstatt auf feste Reparaturzyklen zuriickzugreifen, sollen in Abhingigkeit des konkreten
Strukturzustandes fiir Wartungsmafnahmen in Zukunft lastabhiingig abgeleitet werden. Als
technische Grundlage ist hierfiir eine Zustandsiiberwachung notwendig. Die Zustandsiiberwa-
chung ist in der Lage aufgrund der Schadenscharakteristik und Annahmen iiber die Belastung
die Restlebenszeit zu prognostizieren. Fiir den Anwendungsfall ,,Fliigelhaut* aus Faserverbund-
kunststoffen (FVK) fiir ein neuartiges Kurzstreckenflugzeug soll eine Zustandsiiberwachung
entwickelt und ihr Potenzial bestimmt werden. Wegen der neuartigen Konfigurationen wird ein
model-basierter Ansatz gewihlt. Zentrales Merkmal hierbei ist, dass sowohl die Lasten als auch
die Schadensmodelle fiir jedes Hautfeld individuell modelliert werden. Durch die Bereitstellung
eines parametrischen Schadensmodells kann eine spitere Analyse vorbereitet werden. Damit
lassen sich Wartungsintervalle flexibilisieren (,,predictive maintenance).

Um die Degradation zu quantifizieren wird auf das Konzept des Gesundheitsindexes (engl.
»dystem Health Index*) zuriickgegriffen. Der ,,Health Index‘ beschreibt den Gesundheitszu-
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stand auf einer Skala von 1 als einwandfreierer Zustand bis 0 dem Ausfall der Komponente.
Die Entwicklung der Gesundheitsskomponente wird in diesem Projekt durch Ereignisse und
Modelle simuliert und detailliert im entsprechenden Abschnitt beschrieben. Durch die Fusion
von Betriebszustinden wie z.B. dem Flugzyklus als auch die Last z.B. Mandver und Boenlasten
kann ein historisches Stressprofil erstellt werden. Durch statische Annahmen kann der Verlauf
in der Zukunft abgeschitzt werden. Um dieser Unschirfe Rechnung zu tragen, wird dem ,,He-
alth Index* eine Wahrscheinlichkeitsdichte zugeordnet. Die Bestimmung der Standabweichung
bestimmt sich uber Sensor-, Modell- und Annahmefehler. In einem ersten Ansatz wird eine
Normalverteilung angenommen. Als Entscheidungsregel fiir die Wartungsplanung wird das
»Worst Case““~-Szenario angenommen und zu Gunsten der Sicherheit eine kleine Restlebenszeit
nicht weiter genutzt.

Da Systeme aus mehreren Komponenten aufgebaut sind, die wiederum ihren eigenen ,,Health
Index* haben, wird ein neuer Systemgesundheitsindex (engl. ,,System Health Index*) eingefiihrt,
der auf Arbeit von Kamtsiuris, Raddatz und Wende [93] aufbaut. Mithilfe einer Hierarchie
zwischen den einzelnen ,,Health*“-Indizes konnen Bewertungen von Komponenten, Subsystemen
und Systemen getroffen werden. Durch die Einfithrung der Wahrscheinlichkeiten fiir die Kom-
ponenten werden diese durch die getroffenen Transferfunktionen in die hoheren Komponenten
fortgetragen.

Weiterentwicklung vom ,,Framework System Health Index*

(c) Systemgesundheitsindex -3. (d) Systemgesundheitsindex -4.

Bild 4.142: Konzept vom Gesundheitsindex.

Ergebnisse - Zustandsbasierte Wartung
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Bild 4.143: Zeitliche Entwicklungs vom C-Check fiir A320 fiir C-Check.
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Bild 4.144: Potenzial fiir Wartungsraume.

4.9.6 Ubertragung auf Gesamtfliigel

Referenzfliigel Das Modell des betrachteten Fliigels stammt aus dem DLR-Projekt Fre-
acs [94]. Hier wurde eine Referenzkonfiguration als CPACS-Datensatz [95] geschaffen, die
sich an die Geometrie und TLARs einer Airbus A320 anlehnt. Das Strukturmodell wird mit
dem Tool DELIS [96] erzeugt und mit S_BOT [97] dimensioniert, was in Bild 4.145 darge-
stellt ist. Das Ergebnis ist ein dimensioniertes FEM-Modell mit isotropem Material. Hiervon
wurden spannweitig Elemente selektiert, die auf ihr Schadenstoleranzverhalten in Abhingig-
keit der jeweiligen Laminatdicke und vorherrschenden Lasten analysiert werden sollen. Die
selektierten Elemente sind in Bild 4.146 durch einen orangenen Rahmen gekennzeichnet. Fiir
die folgende Analyse wird nur die Fliigeloberschale betrachtet, da sie die fiir das druckbasierte
Schadenstoleranzkriterium die entsprechenden Lasten aufweist.

Definition der Laminate und SchadensgréBen Die Detektierbarkeit eines Schlagschadens
héngt im Wesentlichen von der permanenten Eindringtiefe am Schadensort ab. Wird hier ein
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Bild 4.145: DLR D150 Flugzeugmodell

Bild 4.146: Selektierte Elemente auf der Fliigel Oberschale

BVID domain

laminate thickness [t]

Max energy domain

35 50 60 70 80 90 100 110 120 136
Impact energy [J]

Bild 4.147: Detektierbarkeit von Schdden in Abhéngigkeit der Impactgefdhrdnung und der
Laminatdicke.

fiir die vorgesehene Inspektionsprozedur spezifischer Schwellwert tiberschritten, so wird ein
Schaden als detektierbar eingestuft. Hohere Einschlagenergie, die zu potenziell groleren Schiden
fiihren konnten, sind damit fiir die Auslegung nicht mehr zu beriicksichtigen. Sollte ein solcher

Schaden im Betrieb auftreten, so wird dieser detektiert und zieht eine entsprechende Reparatur
der Struktur nach sich.
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Bild 4.148: Auslegungsrelevante Schadensgrofien fiir gerichtete Laminate ([70/20/10]) und
quasiisotrope Laminate ([50/25/25]).
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Bild 4.149: Maximale zu erwartende Uberhohung der SchadensgroBe bei Auftreten eines VID
fiir gerichtete Laminate ([70/20/10]) und quasiisotrope Laminate ([50/25/25]).

Bild 4.147 zeigt, dass das Auftreten sichtbarer Schiaden vor allem diinne Laminate betrifft.
Hier definiert das Uberschreiten der Detektionsschwelle die maximale, auslegungsrelevante
Schadensfldache. Bei einem Schlagexperiment mit einer Aufprallenergie von 35J kommt es bei
keinem der beriicksichtigten Lagenaufbauten zu sichtbarer Schiden. Daher erfolgt die jeweilige
Auslegung, welche ,,Ultimate Load (UL) Restfestigkeit sicherstellen muss, mit dem laminatspe-
zifischen Schaden, der fiir 35J zu erwarten ist. Gleichfalls wird die Schadenstoleranzbewertung
zum Ausschluss von Schadenswachstum fiir diese Schadensgrof3e durchgefiihrt.
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Der Schidigungsfall eines Einschlages mit einer Aufprallenergie von 90J deckt den unwahr-
scheinlichsten, gerade noch zu beriicksichtigenden Grenzfall mit einer Auftretenswahrschein-
lichkeit von 10~ 9 pro Flugstunde ab. Hier ist nur ,,Limit Load* (LL) Festigkeit nachzuweisen,
jedoch muss Schadenswachstum wihrend der Betriebsdauer ausgeschlossen werden. Eine ent-
sprechende Lebensdauerbewertung ist daher erforderlich. Bei diesem Energieniveau treten bei
diinnen Laminaten unter 3 mm bereits sichtbare Schiden auf.
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Bild 4.150: Spektrum und Materialschddigung der einzelnen Bestandteile des Spektrums
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Bild 4.151: Relevanz der einzelnen Lastamplituden mit ihren Hiufigkeiten

Ergebnisse Mit den gegebenen Modellen, Lasthdufigkeiten, Laminaten und Schadensgrofen
werden 8000 Flugzyklen mit 1.94 mittleren Flugstunden simuliert. Hieraus ergeben sich ungefihr
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Bild 4.152: Schadensentwicklung im Modell mit und ohne zusitzlichen 2.5g Lastfall in der Mitte
des Spektrums

6 Millionen Lastfille mit 80 Millionen transienten Zeitschritten (Die Zeitschritte wurden auf ihre
Minima und Maxima reduziert). Im Spektrum in Bild 4.150 auf der linken Seite ist zu erkennen,
dass die meisten Lastwechsel kleine Amplituden darstellen, wihrend die groBen Lastamplituden
selten vorkommen. Kleine Amplituden sind solche entlang der Diagonalen von links unten
nach rechts oben. Betrachtet man jedoch den Einfluss der einzelnen Lastamplituden auf die
Schidigung in Bild 4.150 rechts, so haben die mittleren Amplituden den grof3ten Einfluss auf die
Schidigung. Kleine und sehr groBe Amplituden haben wenig Einfluss.

Diese Erkenntnis wird in Bild 4.151 verdeutlicht. Im Bild auf der rechten Seite werden
mit ,,minimum strain amplitude* alle Amplituden beriicksichtigt, die diese Mindestamplitude
erreichen. Die Grafik auf der linken Seite verdeutlicht das vorgehen. Mit steigender ,,minimum
strain amplitude* werden die Hiaufigkeiten der kleinen Lastamplituden entlang der Diagonale
nicht beriicksichtigt. In der linken Darstellung zeigt sich, dass relevante Schidigung erst ab einer
Amplitude von € ~ 0.0002 beginnt. Somit kénnten 7/8 der Lastwechsel entfernt werden ohne
das Ergebnis zu beeinflussen. Hier muss zukiinftig untersucht werden, welche Abhingigkeiten
diese Aussage beziiglich Materialkennwerte und Lagenaufbauten hat.

Andererseits verdeutlicht das Bild, dass die groBten Lastamplituden im verwendeten Spektrum
ebenso wenig Einfluss haben. Hier handelt es sich um tatsdchlich auftretende Betriebslasten statt
Auslegungslasten. Wird ein Auslegungslastfall hinzugefiigt wie der ,,2.5g pull-up* Lastfall in
Bild 4.152, so erhoht sich das Schadensniveau um 5 %.

Bild 4.153a stellt den Schadensindex in Abhéngigkeit der ,,Interfaces des Laminates dar. In
diesem Fall weist das ,,Interface® #4 die grofite Schadigung auf. Hier wird der oben beschriebene
Kompromiss zwischen Beullast und Energiefreisetzungsrate aus Bild 4.137 deutlich. Diinnere
Laminate als #4 haben eine geringere Energiefreisetzungsrate, wohingegen dickere Laminate
spéter ausbeulen und dadurch in der Summe weniger Schiadigung erfahren.

In Bild 4.153b ist die Abhéngigkeit der Schidigung von der mittleren Flugdauer dargestellt.
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Bild 4.153: Abhéngigkeiten des Schadensindex.

Hierfiir werden die Fliige in der Reiseflugphase verkiirzt bzw. verldngert. In dieser Phase treten
entsprechend weniger oder mehr Lastereignisse auf. Da im Reiseflug starke Lastereignisse
weniger hiufig sind, erhoht eine Verdopplung der Flugdauer die Schidigung nur um 31 %.

Die Anhingigkeit von der Schadensfldche ist in Bild 4.153c dargestellt. Sie hat einen duflerst
hohen Einfluss. Es zeigt sich auch, dass das ,,Interface mit der maximalen Schidigung ebenso
von der Schadensflache abhingt, was durch die Grof3e der Beulfliche und somit Beullast be-
dingt wird. Dieser Einfluss muss gut charakterisiert sein, um ein verlédssliches Ergebnis dieses
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Schadenstoleranzverfahrens zu ermoglichen.

Die Hohe der Lasten hat ebenso einen sehr groBlen Einfluss auf die Schiddigung, was
Bild 4.153d zeigt. Fiir diese Studie wurden die verwendeten Lasten um den Faktor ,,strainScaling-
Factor* skaliert. Auch hier sind unterschiedliche ,,Interfaces* jene mit maximaler Schiadigung.
Auch das Lastniveau muss sehr gut bekannt sein, um eine verldssliche Aussage zu erzielen. Dies
kann erreicht werden einerseits durch validierte Modelle aus der Lastsimulation. Andererseits
konnen in die Flugzeugstruktur eingebrachte Sensoren wie Dehnmessstreifen oder ,.fibre bragg
grading® (FBG) ein gemessenes Dehnungssignal liefern, was iiber ein Strukturmodell auf alle
Elemente iibertragen werden kann.

Gesamtfliigel Fiir den Gesamtfliigel wurden fiir jede spannweitige Position Laminate und de-
ren Schadensgrofe fiir VIDs abgeleitet. Hierfiir werden die in Bild 4.146 dargestellten Elemente
zur Auswertung verwendet. Bild4.154a zeigt die Verteilung des Schadensindex in Abhédngigkeit
der spannweitigen Fliigelelemente. Es zeigt sich, dass die inneren Elemente einen hoheren
Schadensindex haben als die inneren. Bild 4.154b stellt die Abhéngigkeit von den verwendeten
Lastféllen dar. Hierfiir wurden die jeweiligen Lastfalltypen Manéver (,,PullUp*), Boen, Rollen
und Landestof3 jeweils entfernt und der Schadensindex ermittelt. Die Schadensindizes sind
anschlieBend auf den Schadensindex mit allen Lastfidllen normiert. Hier zeigt sich, dass Boen den
grofiten Einfluss im Innenfliigel haben. Im AuBenfliigel wird deren Einfluss geringer. Andererseits
sind Rolllastfélle im AuBenfliigel relevanter. Dies ist auch aus der statischen Auslegung bekannt.
Die ,,PullUp“-Mandver haben stets einen mittleren Einfluss. Die Landest6e haben einen sehr
geringen Einfluss. Hier wird ein groBerer Einfluss erwartet. Die Lasten und Héufigkeiten der
LandestoBe sollten nochmals weiter untersucht werden.
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Bild 4.154: Ubertragung auf den Fliigel.
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6 Anhang

6.1 Vorgehen in der Wirtschaftlichkeitsbewertung

6.1.1 Grundgeriist der 6konomischen Lebenszyklusbilanz (LCC)

Die zentrale Arbeitsweise der Kosten-Nutzen-Bilanz und Berechnung der Wirtschaftlichkeits-
kennwerte Nettobarwert (NPV) und Rendite (IRR) ist in Bild 4.49 dargestellt; sie wird hier beim
Flugzeughersteller und -betreiber, unter Beriicksichtigung der spezifischen Randbedingungen fiir
die Ausgaben- und Einnahmenbilanz, angewendet: Entlang einer Zeitachse werden simtliche
jdhrliche und zeitvariable Ausgaben A und Einnahmen E quantifiziert, wobei Investitionen I als
zeitlich begrenzte Ausgaben betrachtet werden. In dem Zeitraum vor dem Serviceeintritt, d.h. vor
dem Betrieb bzw. Markteintritt des Flugzeugs, werden ausschlieBlich Investitionen angenommen,
da weder Einnahmen aus dem Betrieb bzw. Verkauf noch entscheidende operative Ausgaben
generiert werden. Beim Hersteller sind es insbesondere die Kosten fiir die Entwicklung des
Flugzeugs, beim Betreiber sind es z.B. die zur Vorbereitung seines Betriebs (evtl. Ausbau der
Infrastruktur) oder die zur Vorfinanzierung anfallenden Kosten. Aus den Ausgaben, Einnahmen
und Investitionen werden die jdhrlichen Geldfliisse g bilanziert, wobei die Wirtschaftlichkeitspa-
rameter (z.B. Lohnkosten etc.) auf ein betriebswirtschaftliches Referenzjahr bezogen werden
und somit die Inflationsrate bzw. sonstige dynamische Entwicklungen (z.B. Lohnkostenverinde-
rungen) im jeweiligen Bilanzierungsjahr (|m — 1|= n+ 1) beriicksichtigt werden. Die jéhrlichen
Geldfliisse werden diskontiert und der zum Betrachtungszeitpunkt bestehende Nettobarwert
als Integral der Zahlungsstrome berechnet. Zudem wird die Rendite berechnet, die sich als
interner Zinsfull mit einem Nettobarwert von 0 ergibt. Grundsétzlich wird zwischen wiederkeh-
renden (RC) und einmaligen Kosten (NRC) unterschieden. Als einmalige Kosten verstehen sich
insbesondere die Aufwendungen aus den Investitionen zur Beschaffung und Inbetriebsetzung des
Flugzeugs. Wiederkehrende Kosten sind vor allem die aus dem Flugzeugbetrieb entstehenden
Ausgaben, welche v.a. die Personal-, Kraftstoff-, Instandhaltungskosten und Gebiihren umfassen.

6.1.2 LCC-Koppelung mit dem Flugzeugentwurf und Interpretation der Ergebnisse

Das Ziel ist auf der Grundlage der berechneten Flugleistungen des Referenzflugzeugs und der
INTELWI-Konfigurationen (siehe vorherige Kapitel) und unter Zugrundelegung operativer Sze-
narien, die Wirtschaftlichkeit der Flugzeugentwiirfe iiber einen zu definierenden Lebenszeitraum
zu bilanzieren. Das wird iiber 6 Schritte vollzogen (vgl. Bild 6.1, dort Punkt 1): Die Uberfiihrung
des Flugzeugentwurfs in die Lebenszyklusanalyse erfolgt mit Hilfe von Antwortflachen. Diese
Flugleistungs-Matrizen des entworfenen Flugzeugs (Punkt 2) liefern den

o Kraftstoffverbrauch (Trip Fuel [kg]), die erforderliche
e Flugzeit (Trip Time [min]) und die mogliche

e Nutzlast (Payload [kg])
in Abhingigkeit der Off-Design-Parameter
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e Missionsreichweite (500 nm — 7000 nm),
e Reisegeschwindigkeit (0.83 — 0.85 Mach) und
e Beladung (Loadfactor 85 % - 100 %).

Im néchsten Schritt (Punkt 3) wird die Flugleistungs-Matrix wird mit einem Netzwerkpro-
fil, d.h. mit einer Héaufigkeitsverteilung von Missionsstrecken multipliziert und (Punkt 4) die
maximale Anzahl der Fliige iiber den Lebenszyklus (hier festgelegt: 25 Jahre) berechnet. Als
Randbedingungen werden dazu die erforderlichen Bodenzeiten infolge betrieblicher oder techni-
scher Restriktionen (z.B. Turnaround, Instandhaltung etc.) beriicksichtigt. Da diese wiederum
teilweise von der Betriebszeit des Flugzeugs abhiingig sind (z.B. Instandhaltungsintervalle), ist
hier eine iterative Berechnung notwendig. Das Abbruchkriterium der Iteration besteht darin,
dass die ermittelte Gesamtflugzeit identisch mit der potenziellen Gesamtflugzeit. Die potenzielle
Gesamtflugzeugzeit ist die Differenz aus 8760 Stunden, die in einem Jahr theoretisch zum Betrieb
eines Flugzeugs zur Verfiigung stehen, und der Restriktionszeiten (Nachtflugverbot, Bodenzeiten
infolge Instandhaltung oder Flughafenumliufe).

Nachdem sémtliche operative GroBen der Flug- und Instandhaltungsereignisse iiber die Jahres-
scheiben berechnet wurden (Bild 6.2 Punkt 4; u. a. Kraftstoffverbrauch, Flugzyklen, Missionen,
Checks), werden diese mit den spezifischen Marktparametern wie z. B. Kraftstoffkosten ($/kg),
Besatzungskosten ($/Flugzeug), Gebiihren ($/MTOW, $/Pax, ...), Ticketerlose ($/Seat) oder In-
standhaltungskosten ($/Check) verbunden. Die sich daraus ergebenden Ausgaben und Einnahmen
werden in einen Kapitalfluss (Cashflow; Punkt 5) entlang der Lebenszeitachse, mit Berticksich-
tigung der dynamischen Preis- (Inflation) und Erlossteigerungen (Kaufkraft), iiberfiihrt. Aus
dem Cashflow werden abschlieBend die Rendite (IRR) und der Nettobarwert (NPV) als zentrale
Kennwerte berechnet und ihr Verlauf zur Analyse und Interpretation der Wirtschaftlichkeit
verwendet (Punkt 6).

In der Gesamtbewertung werden dies Wirtschaftlichkeitskennwerte fiir den Referenzentwurf
und fiir den INTELWI-Entwurf getrennt berechnet und die Ergebnisse vergleichend gegeniiber-
gestellt. Dabei sind alle nicht das Flugzeug direkt betreffenden operativen und 6konomischen
Randbedingungen (z.B. Einsatzprofil, Kosten- und Einnahmenfaktoren) identisch (auch bei Sen-
sitivitdtsstudien z.B. der Kraftstoffkosten — Punkt 5), um ausschlieBlich die technisch implizierten
Vor- und Nachteile ermitteln zu konnen. In Bild 6.2 Punkt 6 ist dazu exemplarisch gezeigt, wie
sich der Nettobarwert und der Break-Even eines gegeniiber dem Referenzentwurf geinderten
Entwurfs entwickeln konnte, wenn z.B. der Anschaffungspreis fiir die Luftverkehrsgesellschaft
um 10 % steigt oder sinkt.
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@ DLR-AS Qverall Aircraft Design @ A/C missions/ Performance = f(Range)

(concept + high fidelity level) operation profiles Inputfor cash flow simulation

- SR = 5 |

1 TRavomare

E] E 2

= s = %
@ DLR-MO Synthesis (parametric A/C performance)
LYFE *) Input: mission range, cruise mach#, load factor

Payioad-Range @ Mach 0,83 sad 0.85

Flight frequencies
Block fuel = f(R)
: Flight time = f(R)
e Payload = f(R)

{2 O I I I |
b |
H
‘ ) H 5658
s s s .

Bild 6.1: Koppelung des Flugzeugentwurfs mit der Lebenszyklusbilanz.
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Bild 6.2: Koppelung des Flugzeugentwurfs mit der Lebenszyklusbilanz (Fortsetzung).

6.1.3 Modellierung der Ausgaben und Einnahmen des Flugzeugbetreibers

Kraftstoffkosten Auf der Grundlage einer retrospektiven Untersuchung des Kerosinpreises,
u.a. mit Daten von [104], konnte sowohl eine Basiseskalation als auch ein Startwert ermittelt wer-
den. Eine anschlieBende Gegeniiberstellung mit Olpreis-Szenarien bestiitigt dabei den projizierten
Referenzverlauf: Betrachtet man den Kerosinpreisverlauf iiber die letzten 4 Dekaden (Bild 6.3,
linker Bereich), ist ein niedriges Preisplateau bis zum Jahr 2000, mit einem durchschnittlichen
Kilogrammpreis vom 0.21 USS$, und ein hohes Preisplateau zwischen 2000 und 2021, mit einem
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durchschnittlichen Kilogrammpreis vom 0.61 US$ (mittiger Bereich) zu identifizieren. Eine
durch alle Datenpunkte gelegte Exponentialfunktion zeigt einen mittleren Anstieg von ca. 5.5 %
pro Jahr. Der Kerosinpreis wird hier mit dieser Preiseskalation in die Zukunft fortgeschrieben;
sie deckt sich zudem mit der Erwartungshaltung der US Energy Information Agency (rechter
Bereich) die im Referenzfall von einem Anstieg des Olpreises von ebenfalls 5.5% pro Jahr
ausgehen (eine strenge Koppelung des Olpreises mit Kerosin wird hier angenommen). In der
hier verwendeten Kostengleichung wird mit einem Kerosinpreis im Jahr 2021 von 0.61 US$/kg
gerechnet, der jihrlich mit 5.5 % eskaliert. Mit diesen Annahmen ldge der Preis im Jahr 2030
bei 0.99 USS$, was in etwa dem Mittelwert zwischen den EIA Szenarien ,,Base* und ,,High*
entspricht (Bild 6.3 rechts).

1,6 - EIA scenarios 2021
Price per kg *)
1’4 7 LT3 ) -
MY High
b
112 9 v“_’n
r
B / o
x 10 - + 50:50 in year 2030,~0,95 USS
i I
E 0,8 - Average since 2000-2021: Base case
@ 0,61 $/kg '
o
g 06 -
x Average since 1975-2000: v
0,4 - 0,21 S.fkg Low
0,2 _,/ T AV
Besed on historic data and projections by .5 Energy Information Administration, Mov 2021
0,0 T T T T T T T r
w =] o o w (=3 wn = w =] w o w3 3 1] o
[y =] -] m =] =] - — o™ ] ] ] < n
o o =] = @ [=] =1 = [=] =1 = =1 (=] [=] =] =]
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*) Furel densify wsea: 0,8 kgpd Year DLR-MO-PLM

Bild 6.3: Kerosinpreisprojektion bis 2050 (links: retrospektive Daten der EIA 2021; rechts: ETIA
Szenarien [104]

Flughafengebiihren In der vorliegenden Kostenbilanz werden die Flughafengebiihren mit
einem vereinfachten Ansatz erfasst. Er ist das Ergebnis einer Auswertung verschiedener Gebiih-
renordnungen europdischer Verkehrsflughéfen (siehe Tabelle 6.1), die mehr oder weniger stark
voneinander abweichen. Die zu unterscheidenden Kostenstellen:

Landegebiihren,

Sicherheits-/Passagiergebiihren,
Standgebiihren (Parken),

Schall- und Gasemissionen (werden im Projekt nicht bilanziert, daher auch nicht beriick-
sichtigt)

lassen sich in folgende Funktion iiberfithren:
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$ $
Flughafengebiihryy,, = 0.0047— - MTOW [kg] + 18— - Pax|[l]
kg Pax
(6.1)
+0.1—— - Turnaround [min| - MT OW |t]
min -t
Flughafengebiihr,,yy = Flughafengebiihr,g,, - (1 + i)ZOXX_zo22 (6.2)
Ungefihre Werte
Bezugsjahrn 2022 BER HAM STR MUC FRA LHR CDG
Start-/Landeentgelte pro Tonne 6 6 2 4 42 / 6.23
Startentgeltfaktor (pro Pax) / / / / 1.5 / /
Sicherheitsentgeltfaktor (pro Pax)  / 1.3 1.44 1 1.35 / /
Passagierentgeltfaktor (pro Pax) 8 10 6 22 28 30 15
Positionsentgelt/Parken
AuBen (pro min., pro 1 t) 0.03 0.007 0.006 0.04 3.18
Briicke (pro min., pro 1 t) 0.04 0.007 0.006 0.04 3.18

Tabelle 6.1: Gebiihrenwerte ausgewihlter Flughifen (Beispiele; MTOW > 150 t).

Flugsicherungsgebiihren Die Flugsicherungsgebiihren lassen sich aufteilen in Streckenge-
bithren und An- und Abflug-gebiihren (nicht Landegebiihren!). Die EUROCONTROL berechnet
die Streckengebiihr als Produkt aus Gewichts- und Entfernungskomponente und multipliziert
dieses mit einem ldnderspezifischen Gebiihrenfaktor (siehe Tabelle 6.2). Hier wird mit einem
Gebiihrensatz von 67 Euro gerechnet, was unter den groen Lindern Europas einem hohen Wert
entspricht.

MTOW |t]

o Gebiihrensatz N _H-)ZOXX—2OI9 (6.3)

- Flugstrecke [km)] - 100

Streckengebiihr =

Zur Berechnung der An- und Abfluggebiihren gibt die Deutsche Flugsicherung folgende
Gleichung an:

MTOW

0.7
4
An-/Abfluggebiihr = ( <0 [ ]> - Gebiihrensatz - (1 +)?0%X 2019 (6.4)
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Land Gebiihr Land Gebiihr

Deutschland 63.77 [$, €] Osterreich 67.88 [$, €]
Frankreich 60.,95 [$, €] Schweiz 97.67 [$, €]
Spanien 49.96 [$, €] Niederlande 56.61 [$, €]
Italien 78.10 [$, €] UK 58518, €]

Mittelwert 66.7 [$, €] (ohne Lindergewichtung)

HINWEIS: Es wird hier eine Paritit zwischen $ und € angenommen!

Tabelle 6.2: Gebiihrensitze werden von der Eurocontrol veréffentlicht (hier: 2019 aus [105]).

Instandhaltungskosten Die totalen (geplanten) Instandhaltungskosten pro Flugstunde, ge-
trennt fiir Flugzeugzelle und Triebwerke, werden zunichst mit Hilfe einer empirischen DOC-
Methode abgeschitzt, die vom Fachgebiet Luftfahrzeugbau und Leichtbau der TU Berlin um
1998 veroffentlicht wurde und u.a. in [106] skizziert wird:

Materialkosten pro Flugzyklus = OEW [t] - (Flugzeit [h] +13.7) +57.5 (6.5)

Personalkosten pro Flugzyklus = LR - (0.655+ 0,01 - OEW [t]) - Flugzeit [h] +

(6.6)
0.25440.01- OEW [{]

Triebwerkskosten pro Flugzyklus = Ngp, - (1.5 - SLST [t] 4 30.5 - Flugzeit [h] +10.6)  (6.7)

Ausgehend von diesen Formeln werden die Kosten der geplanten Einzelereignisse (Base
Maintenance: A, C, IL, D Check) pro Flugstunde mit Hilfe einer prozentualen Aufschliisselung
ihrer jeweiligen Anteile an den Gesamtkosten abgeschitzt. Mit der vereinfachten Annahme, dass
sich diese Aufteilung fiir Triebwerk und Zelle gleichen, folgt:

A-Check C-Check IL-Check D-Check/HMV
10 % 20 % 25 % 45 %

Die Kosten der ungeplanten Instandhaltungsereignisse und des Line Maintenance werden
hier pauschal berechnet und in gleicher Hohe der geplanten Instandhaltungskosten angesetzt.
Letzteres ist eine starke Vereinfachung, auch vor dem Hintergrund, dass die Anzahl ungeplanter
Instandhaltungsereignisse mit zunehmender Flugzeuglebenszeit steigt.

Besatzungskosten Die Kosten fiir die Besatzung setzt sich aus den Einkiinften der Piloten
und Flugbegleiter, ihrer Anzahl pro Flugzeug und aus der Anzahl der fiir den Betrieb eines
Flugzeugs insgesamt vorzuhaltenden Crews (Crew Complement; hier 5) zusammen. Fiir 2019
wurden hier folgende Besatzungskosten angenommen:

e 250000 USS$ pro Cockpit (2 Piloten) pro Jahr

e 50000 US$ pro Flugbegleiter pro Jahr
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Besatzungskosten = N¢ye,, - (nFlugbgele,-,er - Einkommeng,gpegieciter + E inkommenpﬂo,en) (6.8)

Einnahmen Auf der Einnahmenseite werden hier die Erlose, die sich aus dem Verkauf von
Flugtickets und anderer Serviceleistungen ergeben und aus dem verkauften Frachtvolumen
bilanziert. Eine Betrachtung der vergangenen Entwicklung der Flugticketpreise zeigt, dass diese
langsamer gewachsen sind als der allgemeine Markt. Dies ist u.a. Folge eines hoheren Preis-
wettbewerbs und der weiteren Liberalisierung des Luftverkehrsmarktes. Es wird hier bewusst
der Zeitraum der Corona-Pandemie ausgeblendet, da wihrend und unmittelbar danach, das
dynamische Marktverhalten nicht fiir eine ldngerfristige Prognose genutzt werden kann. Zum
Beispiel sind entsprechend Bild 6.4 links in den USA die Ticketpreise innerhalb der letzten
20 Jahre um durchschnittlich 1.1 % pro Jahr gewachsen, was unterhalb der langjdhrigen mittleren
Inflationsrate in den USA von 2.0 % liegt. Allerdings féllt der jahrliche Anstieg der Einnah-
men pro angebotene Sitzmeile (ASM) bei den Luftverkehrsgesellschaften mit 1.46 % hoher
aus (Bild 6.4 rechts) — er lag 2018 in den USA bei 0.12 Cent pro ASM. Dies ldsst sich u.a. damit
erkldren, dass die Luftverkehrsgesellschaften neben den originédren Ticketerlosen zunehmend
weitere Einnahmequellen im Bordservice erschlieBen. In der vorliegenden Analyse wird mit
einem Ticketpreisanstieg von 1.5 % pro Jahr gerechnet. Der durchschnittliche Erlos (Ticket +
weitere Einnahmen) pro Passagier wurde im Referenzfall auf

e 510 USS$ in der Economy Klasse und
e 2310 US$ in der Business Klasse

festgelegt.

Diese Festlegung erfolgte auf Basis einer Auswertung der Ticketpreise mit Hilfe eines hier
entwickelten Ticketpreismodells und einem nicht zu vernachldssigenden Aufschlag der passagier-
relevanten Nebeneinnahmen (Ancillary Revenues). Mit den in Bild 6.5 und Bild 6.6 gezeigten
Regressionskurven konnen die Ticketpreise fiir Fliige innerhalb Amerikas (nicht nur USA) und
zwischen Amerika und Europa als Funktion der Reichweite [km] berechnet werden. Da die
Regressionen auf Daten aus dem Zeitraum von 2015 bis 2018 basieren, wird hier die Annahme
getroffen, dass sich die aus der Formel ergebende Preise auf das Jahr 2017 beziehen. Fiir die im
Projekt gewihlte Referenzjahr 2022 und der o.g. Ticketpreisentwicklung (1.5 %/a) folgt fiir die
ermittelte Durchschnittsreichweite (siehe Netzwerkprognose) von 4140nm (7667 km):

e Business Class: 1195 US$ innerhalb Amerika und 1888 US$ zw. Europa und Amerika
e Economy Class: 377 US$ innerhalb Amerika und 335 US$ zw. Europa und Amerika
Es ist auffillig, dass im Jahr 2018 insbesondere bei Fliigen zwischen Europa und Amerika ein
deutlicher Anstieg der Ticketpreise zu verzeichnen ist; hier wird der langfristige Durchschnitt
zugrunde gelegt. Das Verhiltnis transatlantischer/-pazifischer Fliige zu Inlandsfliigen betrdgt nach

der Netzanalyse der zu substituierten Flugzeugmuster ungefihr 60 % zu 40 % (Ticketaufteilung),
woraus sich ein theoretisch mittlerer Ticketpreis von

e 1610 USS fiir die Business Class und
e 352 USS$ fiir die Economy Class

ergibt. Da der Ticketerlds nur einen Bestandteil der passagierbezogenen Umsitze darstellt sind
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zur Bilanzierung der Einnahmen auch die sogenannten ,,Ancillary Revenues‘ zu beriicksichtigen.
Diese ,,Nebeneinkiinfte* umfassen Einnahmen die sich durch zusitzliche Gepéckstiicke, einen er-
weiterten Komfort oder weitere Serviceleistungen, wie z.B. erkaufte Flexibilitit, etc. ergeben und
gewinnen zunehmend an Bedeutung. Sie lagen 2021 bei US-amerikanischen Luftverkehrsgesell-
schaften bis zu 56 % der Gesamteinnahmen [107], wobei sie v.a. bei den Low-Cost-Carriern die
hoheren Werte aufweisen. In der vorliegenden Studie wird mit einem Aufschlag von 45 % (Mit-
telwert) auf die Ticketerlose gerechnet, was zu einem rechnerischen Gesamterlos pro Pax = 1.45
- Ticketerlos pro Pax fiihrt. In der Kosten-Nutzenrechnung wird hier, ab dem Referenzjahr 2022,
mit einem durchschnittlichen Erlos pro verkauften Sitzplatz von

e 510 US$ in der Economy Class und
e 2310 USS$ in der Business Class.
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Bild 6.4: Entwicklung der Flugpreise (links) und Flugeinnahmen (rechts) iiber die Zeit.
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Bild 6.5: Ticketpreise bei Fliigen in Amerika (BC links, M rechts).
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Bild 6.6: Ticketpreise zwischen Europa und Amerika (BC links, M rechts).
Rang LVG 2021 2019 Change
1 Wizz Air 56.0% 45.4% +10.6 Punkte
2 Frontier 54.9% 43.6 % +11.3 Punkte
3 Spirit 54.3% 47.0% +7.2 Punkte
4 Allegiant 51.3% 46.5% +4.9 Punkte
5 Viva Aerobus 44.8 % 45.0% -0.2 Punkte
6 Ryanair Group 44.7% 34.5% +10.3 Punkte
7 Volaris 42.9% 38.5% +4.4 Punkte
8 GOL 33.0% 17.0% +16.0 Punkte
9 easylet 31.4% 21.6% +9.9 Punkte
10 Pegasus 30.8% 26.4% +4.4 Punkte

Tabelle 6.3: Prozentualer Anteil der ,,Ancillary Revenues* an den Gesamteinnahmen [107].

6.1.4 Flugzeugbetriebsprofil iiber den Lebenszyklus

Ausgehend von 8760 Stunden, die in einem Jahr theoretisch zum Betrieb eines Flugzeugs zur
Verfiigung stehen, miissen zunichst die Stunden abgezogen werden, die infolge von Verspitun-
gen oder Restriktionen, insbesondere flughafenseitige Betriebsbeschrankungen (z.B. Nachtflug),
dem potenziellen Einsatz der Maschine NICHT zur Verfiigung stehen. In die dann verbleibende
Stundenzahl integriert sich der Flugzeugbetrieb, unter Abzug betriebsspezifischer Bodenzeiten
wie zum Beispiel beim Turnaround oder durch die Flugzeugwartung und -instandhaltung. Da
letztere wiederum vom Einsatzspektrum und -umfang der Maschine abhiingen, konkret von
den akkumulierten Flugzyklen und Betriebszeiten, wird hier eine iterative Berechnung erforder-
lich. Die Rechnungen des Flugbetriebsgenerators basieren auf ein vom Benutzer eingegebenes
Missionsprofil des Flugzeugs, das die jdhrliche Anzahl der Fliige prozentual iiber die Missions-
strecken verteilt. Dieses Missionsprofil wurde im Projekt INTELWTI auf Basis einer Auswertung
realer Fliige der globalen A359 Flotte, im Zeitraum zwischen 2015 und 2018, abgeleitet (Quel-
le: Flightradar24). Die prozentuale Verteilung der Missionsstrecken wird in Bild 6.7 links gezeigt.
Dabei ist ein besonders hoher Anteil kurzer Strecken aufféllig. Dieser lédsst sich vor allem mit
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dem héufigen Einsatz auf kurzen Strecken von Luftverkehrsgesellschaften im nahen und fernen
Osten erkldren (Strecken: Dubai <> Katar; Hong Kong <> Taipeh). Da die A350 erst 2015 in
den Dienst gestellt wurde, fallen diese hiufig zur Mustereinweisung/Crew Training genutzten
Kurzstrecken besonders ins Gewicht. Folglich wurde hier entschieden, alle Missionen mit weni-
ger 1750nm — was bei einer niheren Betrachtung diese kiirzeren Fliige nach oben hin abgrenzt —
nicht zu beriicksichtigen. Die entsprechende Revision ergibt das in Bild 6.7 rechts dargestellte
Missionsprofil (prozentuale Verteilung der Fliige nach Reichweite).
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Bild 6.7: Reale (links) und revidierte (rechts) Verteilung der Missionstrecken des A350 (Zeitraum
2015 bis 2018; Daten: FlightRadar24).

Auf dieser Verteilung (und der Leistung der Maschine (Flugzeit = f(Missionstrecke)) aufbau-
end, wird zunéchst die mogliche Anzahl der Fliige (Umliufe) und Flugstunden pro Jahr, ohne
Beriicksichtigung von zeitlichen Restriktionen, initialisiert (Bild 6.8): In der sich anschlieSenden
Iteration (Do-Schleife) werden die Restriktionszeiten aus Flugbeschrinkungen, den Wartungs-
und Instandhaltungsereignissen und den Turnaround-Zeiten beriicksichtigt. Da die Restrikti-
onszeiten, insbesondere die Wartungs- und InstandhaltungsmafBnahmen, von der kumulativen
Flugzeit und den kumulativen Flugzyklen und diese wiederum vom Umfang der Wartungs- und
Instandhaltungsmafinahmen abhingen, erfolgt die Berechnung iterativ. Dabei veridndert der Flug-
betriebsgenerator die Gesamtzahl der jahresdurchschnittlichen Fliige (Umlédufe) N solange, bis
die potenziell maximal mogliche Flugzeit — 8760 Stunden minus Restriktionszeit = f(Flugzeit/-
zyklen) — erreicht wird. Diese iterative Berechnung wird, mit Beriicksichtigung der sich auf-
summierenden Flugstunden und Flugzyklen, fiir jedes Jahr des vorgegebenen Lebenszyklus
wiederholt (siehe Bild 6.9).

Zur Berechnung der durch die Wartungs- und Instandhaltungsmafnahmen (z.B. A-, C-Check)
benotigten Zeit (in Bild 6.8 mit Ty;go angegeben), ist die Kenntnis der Check-Intervalle und
-Dauer notwendig: Die Intervalle konnen dabei mit Hilfe von begrenzenden Flugstunden, -zyklen,
Betriebsmonate (Alter) oder eine Kombination aus denen definiert werden. Dabei wird das zuerst
eintretende Intervall beriicksichtigt; zum Beispiel wire bei einer sehr geringen Auslastung der
Maschine bzw. bei einer geringen Flugstundenanzahl, die Durchfiihrungsanweisung nach einem
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Missionsstrecke Verteilung Flige pro Jahr Flugzeit pro Jahr ohne Restriktionen
_ A — -_— — — — -— — -
500 %500 Nsgo Nsoo f500
1 000 0/01000 n‘IOOO n1000 t1000
N=| .. - : = Trg
2000 %000 | | | M2000 M2000 t000
_m_ _%m_ i_nm_ _nm_ _fm_
! [
L t=f( R, Flugleistung)
v v
Triug, potenzien = 8760 h — Trestrition = TMro (N, Triug) — Ttumareuna (N) [h] (Potenzielle Gesamtflugzeit)

Do change N while  Tg,g # Triyg potenziell

Iterationsvariable e Flugzyklen: N = f(Missionsprofil, Flugleistungen, Restriktionen, ...)

[1]
Parameter o Flugzeit: Ty, = f(Missionsprofil, Flugleistungen, Restriktionen, . .. ) [h]
e Restriktionszeit: Tresyrikiion = f (zeitliche Beschrinkungen, Verspitungen) [h]
e Instandhaltungszeit: Tyro = f(Flugzyklen N, Tgyg, Systemeigenschaften) [h]
e Turnaround-Zeit: Tryaround = f (Systemeigenschaften) [h]

Bild 6.8: Iterative Berechnung der Flugzyklen und -stunden pro Jahr.

bestimmten Betriebsmonat bestimmend. Da sich das Referenzflugzeug an den A350 orientiert,
wurde auch dessen Instandhaltungsplan zur Initialisierung verwendet (Tabelle 6.4). Dieser wurde
dem ,,Aircraft Maintenance Handbook For Financiers [108] entnommen, dessen Autoren sich
wiederum auf das ,,Maintenance Planning Document* (MPD, 3rd Edition, 2018) von Airbus
beziehen. Die in die Lebenszyklusberechnung iibertragenen Daten des A350 MPD wurden
durch die Angabe der moglichen Durchschnittsdauer der Checks erginzt. Dazu wurden den
Publikationen ,,UK aerospace maintenance, repair, overhaul & logistics industry analysis* [109]
und ,,Aircraft Scheduled Airframe Maintenance and Downtime Integrated Cost Model* [110]
grobe Zeitraume entnommen:

e A-Check etwa 10 Stunden (i.d.R ,,Overnight*),
e (C2-Check zwischen 1 und 3 Wochen
e (C4-Check (D Check) zwischen 30 und 60 Tagen

Mit Beriicksichtigung eigener Erfahrungswerte sind die in Tabelle 6.5 angegebenen Zeiten
verwendet worden. Zudem wurde fiir die spitere Wirkungsanalyse eines verdnderten Instand-
haltungsplans, ein zusdtzlicher Check-Typ (,,New technology Check* oder ,,ADD Check*)
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Berechnungsschileife der Einsatzzeit der Maschine lber den

Output array (z. B. 25 Jahre)

Lebenszyklus
] REFERENCE
For y=1ton (n = years of life cycle = max. 40 years)
Check:
year cycles flight hours | A C C; SIL D
» Flugstunden pro Jahr = | e = L 1319 | 8215 | 5
2 1.305 3.239 5|2
¢ Flugzyklen pro Jahr | - 3 1318 | 3210 | 6
o 2000 [ - 4 1.305 3.239 5|2
. Kumulat!ve Flugstunden - 7 : T e
¢ Kumulative Flugzyklen - 6 1305 | 3230 | 52
Ty e < n 7 1.276 3.166 51 1
Bl i Tl 8 1.310 3.252 6 |1
9 1.312 3.257 511
10 1.310 3.252 6 1
checks by flight hours 11 1.312 3257 | 5|1
12 1.305 3.239 5| 2
. . . X 13 1.174 2913 5 1 1
If flight hours > maintenance interval time 14 1.303 3234 |62
15 1.299 3.224 511
. . . i 16 1.286 3.192 511
Flight hours (y) = Flight hours — maintenance time 17 1.264 3138 | 6| 2
18 1.267 3.146 5
19 1.208 2,994 § 2 1
End if 20 1.242 3.083 5
21 1.216 3.019 5| 2
22 1.211 3.005 51
checks by cycles 23 1.199 2.975 51
24 1.187 2.945 51
25 1.046 2.596 4 |1 1 1
Bild 6.9: Berechnungsschleife iiber die Lebensjahre mit Summation der jahrlichen Stunden/

Zyklen.

eingefiihrt — ausschlieBlich beim INTELWI-Flugzeug. Die Check-Parameter werden in einer Sen-
sitivitdtsstudie variiert und die Auswirkungen auf die Wirtschaftlichkeit des INTELWI-Flugzeugs

bilanziert und interpretiert.

Check Category Intervals Main Tasks Total
A-Check Line 1200 FH System Tasks Multiple
Cl Base 36 Month 1C/36 Mo 33

C2 Base 72 Month 1C/36 Mo + 2C/72 Mo 176

C3 Base 108 Month 1C/36 Mo 33
C4/12-Year HSI ~ Base 144 Month 1C/36 Mo + 2C/72 Mo + 4C/144 Mo 379

Tabelle 6.4: Beispiel A350-900 Maintenance Check Scheduling — A350 MPD, 3rd Revision.
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Checks interval FH cycles month # days
A-Check 1200 0.5
C1/3-Check 12000 36 5

New technology check 100 0 0 0.5
C2-Check 72 10

C4 ("D-Check") 24000 144 30

Tabelle 6.5: Checks in der Lebenszyklusanalyse mit Angabe der Intervallgrenzen und Dauer.

6.1.5 Grundgeriist der 6konomischen Lebenszyklusbilanz des Herstellers

Die Berechnung der Wirtschaftlichkeitskennwerte erfolgt nach identischem Bilanzschema wie
fiir den Betreiber (siehe Bild 4.49): So sind zunéchst alle Investitionen, Ausgaben und Einnahmen
entlang einer Zeitachse zu ermitteln, um daraus den Cashflow und die Wirtschaftlichkeitskenn-
werte NPV und IRR zu ermitteln. Der wesentliche Unterschied zur Betreiberperspektive liegt
hier darin, dass der Lebenszyklus nicht nur eines Flugzeugs, sondern des Flugzeugprogramms
betrachtet wird, also vom Entwicklungsbeginn bis zum Programmende. Es geht also darum aus
der Gesamtheit des Programms, gewinnbringende Erlose des einzelnen verkauften Flugzeugs
zu erwirtschaften, wobei der Verkaufspreis auf die Akzeptanz bei den Luftfahrzeugbetreibern
stoBen muss. Fiir die Bilanzierung der Ausgaben sind aus der Herstellerperspektive in erster
Linie die Lebenszyklusphasen Entwicklung und Produktion des Flugzeugs relevant. Zunehmend
gewinnen in der Kreislaufwirtschaft auch Wiederverwertung und Entsorgung an Bedeutung, sind
aber hier nicht Bestandteil der Untersuchung. Im Verkaufspreis treffen die Marktaktivitdten des
Luftfahrzeugbetreibers und -herstellers zusammen. Primir {iber den Verkaufspreis der Flugzeuge,
sekundir aus dem Erl6s ihrer Komponenten oder Bauteile, realisieren sich die Einnahmen des
Herstellers. Bevor jedoch zwischen dem Hersteller und dem Betreiber eine Einigung im Verkaufs-
preis erzielt werden kann, muss der Hersteller zunichst eine interne Ausgabenbilanz aufstellen
und diese den potenziellen Einnahmen gegeniiberstellen. Die Ausgaben werden bestimmt durch

e cinmalige Kosten (non-recurring Cost — NRC), die hauptséchlich die Entwicklungskosten
und die Investitionen in die Produktions- und Verwaltungsinfrastruktur umfassen, und in

e wiederkehrende Kosten (recurring Cost — RC), denen z. B. die Material- und Energiekosten
oder die Arbeitslohne zugeordnet werden konnen.

Aus der Differenz aus den Einnahmen und den Ausgaben ergibt sich der Kapitalfluss, der von
Entwicklungsbeginn bis mindestens (evtl. dariiber hinaus wg. Riickkauf, Riickbau von Anlagen
etc.) zum Programmende bilanziert werden muss. Aus dem Kapitalfluss werden im vorliegenden
Projekt die Wirtschaftlichkeitskennwerte Nettobarwert und Rendite berechnet; erst mit ihnen ist
der Hersteller in der Lage, mit dem Flugzeugbetreiber Verkaufspreise zu verhandeln, die nicht zu
einem Unterschreiten seiner minimalen Zielrendite fiithren (auf der Seite des Flugzeugbetreibers
ebenso).

Einmalige Kosten Fiir eine grobe Schitzung der NRC wird die parametrische Methode
von Burns [111] verwendet. Sie basiert auf den von der RAND Corporation veroffentlichten
Daten und modifiziert bzw. aktualisiert Gleichungen aus fritheren Studien. Sie erfordert folgende
Daten:
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e Gewicht von Flugzeugstruktur und Avionik
Hochstgeschwindigkeit, max. Schubkraft und Anzahl der Triebwerke
Produktionsmenge fiir die Entwicklungs-, Test-, Konstruktions- und Produktionsphase

Stundensitze fiir die Abteilungen Werkzeugbau, Konstruktion, Fertigung und Qualitit

Beurteilungsfaktoren fiir fortschrittliche Technologien, Material, Priifung und Werkzeug-
bau, Sicherheit, wenig sichtbare Materialien und Innenausstattung

Um den Einfluss der EingangsgroBen hinsichtlich ihrer Auswirkung auf die NRC zu verstehen
hilft eine Sensitivititsanalyse. Dazu wurden, hier vorwegnehmend und ausgehend vom Refe-
renzflugzeug, die Eingangsparameter jeweils einzeln um +15 % verindert und die resultierende
prozentuale Verdnderung der NRC von ihrer Grof3e absteigend sortiert. Fiir nachfolgende Ein-
gangsparametern sind nur absolute Verdnderungen sinnvoll; die gewihlten Variationen sind in
den Klammern angegeben:

e Stiickzahl fiir die Entwicklung (Referenz: 4, Variationen: 3 und 5)

e Produktionsrate (Referenz: 1, Variation: 2 und 3)

e Anzahl der Triebwerke (Referenz: 2, Variation: 1 und 3)

e Zeitraum der Entwicklungsphase in Jahren (Referenz: 5, Variation: 4 und 6)

Entsprechend Bild 6.10 folgt, dass in absteigender Reihenfolge den grofiten Einfluss die maxi-
male Geschwindigkeit (max speed, £15% NRC), der Anpassungsfaktor fiir Sicherheit (factor
security, +£13 % NRC), Anderungen am Strukturgewicht (airframe weight, +10% / -11 % NRC)
und der Anpassungsfaktor fiir fortschrittliche Materialien (factor advanced materials, 9 % NRC)
hat. Die Methode kann nicht leisten, den Entwicklungsaufwand fiir neuartige Systeme und Sys-
temarchitektur zu ermitteln. Vielmehr werden iiber die o.g. hochaggregierten Eingangswerte,
wie z.B. maximale Geschwindigkeit oder das Strukturgewicht, implizit auf die zu erwartende
Komplexitit des Flugzeugentwurfs geschlossen. Somit kdnnen spezifische Anforderungen aus
der Entwicklung lastadaptiver Systeme nur begrenzt abgebildet werden. Vielmehr dient hier die
Methode zu einer ersten Einordnung der Entwicklungskosten hauptséchlich fiir die Initialisierung
der Gesamtkostenbilanz.
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Max. Speed
Factor Security

Airframe Weight

Quantity Development*
Factor Advanced Materials
Factor Advanced Technologies
Rate Tanufacturing

Rate Tooling

Factor Advanced Tooling

Rate Engineering

Production Rate Development®
Factor Advanced Testing

Rate Qualityl

Number Engines®

Factor Low Observable

Max. Thrust

Avionics Weight

Devalopment Years®

Input decreased by 15%*

W Input increased by 15%*

20,0% 15,08 10,0% 5.0% 0,0%

5,0%

._.
=
=]
-
o

20,08

=

Change In Non Recurrign Cost Comapred To Reference

Bild 6.10: Tornadodiagramm fiir die Eingangsparameter der NRC Schitzung.

Wiederkehrende Kosten
e Produktionskosten
e Triebwerkskosten

a) Produktionskosten Die Produktionskosten treten stiickzahlabhingig fiir jedes einzelne
Produkt auf. Zur Schitzung der RC wird das parametrische Modell von Beltramo [112] genutzt.
Es basiert auf der Analyse von Industriedaten von Flugzeugzulieferern, die Komponenten und
Baugruppen herstellen. Mit dieser Methode ist es moglich, die RC in der Produktion fiir definierte
Teilsysteme eines Flugzeugs zu berechnen. Die Kosten beziehen sich auf ein Flugzeug ohne
Triebwerke. Die Methode kann sowohl fiir militdrische als auch fiir zivile Programme verwendet
werden. Bei dieser Methode wird das Flugzeug in die folgenden Teilsysteme unterteilt:

e Fliigel

o Leitwerk

e Rumpf

e Fahrwerk (Struktur, Steuerung, Rider, Bremsen, Reifen)

e Triebwerksgondel, Antriebsperipherie, APU

e Flugsteuerung, Instrumente, Avionik

e Hydraulische, elektrische und pneumatische Systeme

e Klimatisierung

e Enteisung

e Mobiliar und Ausriistung

e Beladung und Handhabung

e Endmontage und Auslieferung (Summe der vorherigen Werte - 0.25)

Als Eingangswerte verwendet diese Methode das Gewicht w des Teilsystems i und dessen
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Produktionsmenge ¢. Die fiir das Teilsystem i charakteristische Kostenfunktion bildet sich
hinsichtlich der zu erwartenden Komplexitit mit dem Exponenten b; und der Mengeneffekte mit
dem Exponenten c; ab. Die Uberfiihrung in einen Kostenwert erfolgt mit der Multiplikation des
fiir das Teilsystem i spezifischen Kostenkoeffizienten a;:

¢ =a;- (w)" - (g;)" (6.9)

a; : Kostenkoeffizient des Teilsystems i

b; : Komplexitidtsexponent des Teilsystems i
¢; : Mengeneffekt des Teilsystems i

w; : Masse des Teilsystems i

gi : Menge der produzierten Teilsysteme i

Mit Hilfe einer Sensitivitdtsanalyse sind die Auswirkungen verinderter Teilsysteme (Masse)
auf die Produktionskosten untersucht worden; dazu wird vorwegnehmend auf das INTELWI-
Referenzflugzeug Bezug genommen: Bild 6.11 zeigt dazu die prozentuale Verdnderung der
totalen Produktionskosten (x-Achse), wenn jeweils nur ein Teilsystem hinsichtlich seiner Mas-
se (y-Achse) um 15 % variiert wird. Zu beachten ist, dass sich der Einfluss der Linge des
Produktionsprogramms (Production Years) und der durchschnittlichen Stiickzahl je Zeitperi-
ode (Average Production Rate) entgegengesetzt zur jeweiligen Verdnderung auswirkt. Das fiihrt
dazu, dass eine Verldngerung des Programms oder eine Erhohung der Stiickzahl je Zeitperiode
um jeweils 15 % in geringeren RC resultiert (Jeweils -2.4 % RC). Eine Verringerung dieser Para-
meter fiihrt dagegen zu erhohten RC (2.9 %). Dieser Stiickzahleffekt ist u.a. mit einer im Verlauf
zunehmenden Produktionseffizienz (Lerneffekte — verbesserte Prozesse) zu erklidren. Weiterhin
haben die anteilig groBen Subsysteme einen hohen Einfluss auf die RC: Veridnderungen des
Eingangsparameters um =415 % resultieren beim Rumpf in RC Anderungen um 4-2.9 %, beim
Fliigel in £2.1 %, beim Furnishing in +-1.8 % und bei der Avionik in +-1.7 %. Die Verinderung
der weiteren Eingangsparameter fiihrt zu einer RC Anderung von weniger als 1%.

b) Triebwerkskosten In Langhans [113] ist eine parametrische Gleichung zur Schitzung des
Triebwerkspreisen veroffentlicht. Sie wurde anhand verdffentlichter Listenpreise fiir Triebwerke
mittels Regression ermittelt. Eingangsparameter ist hierfiir das Trockengewicht des Triebwerks.
Da mit dieser Methode Listenpreise ermittelt werden, wird zur Ermittlung des realen Verkaufs-
preises ein Discount angenommen und von dem Preis subtrahiert.

Zusammensetzung des Flugzeugpreis Begrifflich sind hier der Listenpreis, der Verkaufs-
preis und die Herstellkosten zu unterscheiden. Die Herstellkosten umfassen die Kosten, die der
Hersteller aufwendet um ein Flugzeug zu produzieren. Der Listenpreis wird regelmifig von den
Herstellern verdffentlicht, entspricht aber nicht dem realen Verkaufspreis. Den Kédufern werden
in der Regel Abschlige (Discounts) gewdhrt, iiber deren Hohe unterschiedliche Schitzungen
existieren. Es wird vereinfacht angenommen, dass sich der Verkaufspreis aus den Herstellkosten
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[ Production Years
[ Average Production Rate
Anti lcing
Hydraulic System
AP
Instruments
Air Conditigning
Flight Controls
Nacelle Input decreased by 15%**
Landing Gear
Tail
Electrical System
Avionics
Furnishing
Wing
Body

4,09 3,09 2,08 1,09 0,0% 1,0% 2,0% 3,0% 4,0%
Change In Recurring Cost Comapred To Reference

® Input increased by 15%**

Bild 6.11: Auswirkung veridnderter Systemparameter auf die Produktionskosten.

und einem Herstellerzuschlag ergibt und gleichzusetzen ist mit dem Listenpreis abziiglich des
Discounts:

Listenpreis — Discounts = Verkaufspreis = Herstellkosten + Zuschlag (6.10)

Die Herstellkosten sind die Summe aus NRC und RC. Die NRC werden wie zuvor beschrieben
nach Burns geschitzt. Da dies die Kosten fiir ein gesamtes Flugzeugprogramm umfasst, miissen
sie auf die Flugzeuge verteilt werden. Hierbei wird angenommen, dass die NRC gleichmiBig
auf alle verkauften Flugzeuge des Programms distribuiert werden. Die RC werden wie in oben
beschrieben pro Flugzeug approximiert und sind aufgrund von Lernkurveneffekten abhingig
von der produzierten Stiickzahl. Mit der Zeit wird ein Flugzeug in der Produktion giinstiger.
Es wird davon ausgegangen, dass der Verkaufspreis konstant bleibt und der Hersteller erst
im Laufe des Programms kostendeckend bzw. mit Gewinnen produziert. Fiir die Berechnung
des Verkaufspreises werden daher die durchschnittlichen RC genutzt. Fiir das Triebwerk wird
ein Listenpreis berechnet. In der Simulation wird dieses als sog. Durchlaufposten in den RC
mitgezogen. Das bedeutet, dass hiermit fiir den Hersteller weder Gewinn noch Verlust verbucht
wird, sondern die Kosten fiir das Triebwerk als Einkommen wieder ausgeglichen sind. Damit
ergibt sich folgende Gleichung fiir die Berechnung des Verkaufspreises (acquistion cost, ACQ):

NRC
nac

ACQ = ( +RCAC) *Sman T Peng 'diseng *Neng (6.11)
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nac : Gesamtanzahl der produzierten Flugzeuge
Sman : Herstellerzuschlag
Peng : Listenpreis pro Triebwerk

diseng : Discount pro Triebwerk

Neng - Anzahl der Triebwerke

Eingangsparameter fiir die Herstellersimulation Dieses Kapitel erldutert die Eingangspa-
rameter fiir die Herstellersimulationen. Dabei werden sowohl allgemeine Hinweise als auch
projektspezifische Parameter beriicksichtigt.

a) Flugzeugdaten

Die Herstellersimulation basiert auf parametrischen Methoden, bei denen die Flugzeugmasse
bzw. die Masse seiner Teilsysteme zentraler Eingangsparameter sind. So sind fiir die Abschitzung
der NRC das Gesamtstrukturgewicht des Flugzeugs und fiir die Abschétzung der RC die Gewichte
bestimmter Subsysteme des Flugzeugs erforderlich. Die Gewichtsdaten stammen aus dem
Gesamtentwurf und sind im CPACS-Format [114] hinterlegt.

b) Produktionsszenario

Zu den Eingangsparametern fiir das Produktionsszenario zédhlen Angaben zur produzierten
Stiickzahl fiir Entwicklungs- und Produktionsphase, Dauer der jeweiligen Phasen und Zuschldgen
bzw. Discounts. Innerhalb der Kosten-Nutzen-Simulationen mit haben diese Parameter zudem
Einfluss auf die Berechnung der Wirtschaftlichkeitskennwerte NPV und IRR.

Im Detail werden fiir die Abschidtzung der NRC Angaben zur Anzahl der Flugzeuge in der Ent-
wicklungsphase (quantity development), der Dauer des Entwicklungsprogramms (development
years) und zur Produktionsrate benotigt. Bei der Wahl dieser Werte kann auf Erfahrungswerte
oder Abschitzungen auf Basis offentlich zugidnglicher Informationen zuriickgegriffen werden.
Die RC Abschitzung basiert neben Gewichten auf Produktionsraten (production average rate
yearly) und der Laufzeit des Programms (produciton years). Aufgrund von Lernkurveneffekten
haben diese Werte erheblichen Einfluss auf die RC. Bei der Wahl eines geeigneten Szenarios
kann auf Marktvorhersagen oder Interpolationen zuriickgegriffen werden. Marktvorhersagen
werden beispielsweise von den Herstellern selbst in regelméfBigen Abstdnden erstellt und online
veroffentlicht. Alternativ kann auch eine Abschitzung anhand eigener Interpolationen erfolgen,
fiir deren Grundlage sich reale Verkaufszahlen aus Datenbanken eignen.

Der Herstellerzuschlag bezeichnet einen prozentualen Wert, den der Hersteller auf die Produk-
tionskosten aufschligt um einen Verkaufspreis zu ermitteln. Dieser wird bei der spéteren Analyse
als eine Iterationsvariable fiir den Verkaufspreis verwendet, um unterschiedliche Verhandlungser-
gebnisse zwischen Flugzeughersteller und Flugzeugbetreiber zu untersuchen. Zur Initialisierung
der Herstellerkosten-Rechnung werden jedoch herstellerseitige einmalige Aufschlige bzw. Ab-
schldge beriicksichtigt, die sich wiederum als Malus oder Discount beim Flugzeugkiufer in
dessen Investition niederschlagen. In Tabelle 6.6 werden die hier verwendeten initialen Parameter
fiir die Produktkostenrechnung zusammengefasst.
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Parameter Wert Hinweis

Herstellerzuschlag 0.3 Parameter wird in den Simulationen variiert, da er
ein hoher Einfluss auf die Rendite von Betreiber und
Hersteller hat

Discount Triebwerk 0.2 Annahme auf Basis von Expertenschitzung.

Flugzeug in der Entwicklungsphase 4 Annahme auf Basis von Expertenschitzung.

Linge der Entwicklungsphase 5 Annahme auf Basis von Expertenschitzung.

Produktionsrate in der Entwicklungsphase 1 Annahme auf Basis von Expertenschitzung.

Durchschnittliche Produktionsrate in der Pro- 75 Annahme, dass sich das prognostizierte Programm

duktionsphase des inte]Wi-Flugzeugs dem des A350 &dhnelt.

Lénge der Produktionsphase 30 Parameter wird in den Simulationen variiert, da ein

hoher Einfluss auf die absoluten Zahlen im Zusam-
menspiel mit @ Produktionsrate moglich ist.

Tabelle 6.6: Primire Eingangsparameter fiir das Produktionsszenario.

Sekundare Eingangsparameter Neben den Massedaten und dem Produktionsszenario sind
fiir die Berechnung der NRC noch weitere Eingangsparameter notwendig, wie beispielsweise die
Lohn-Stundensitze oder Anpassungsfaktoren. Diese Anpassungsfaktoren bilden u.a. die Nutzung
fortschrittlicher Technologien, Materialien, Testverfahren oder Tooling ab. Die wesentlichen sind
in Tabelle 6.7. Weiterhin gibt es Anpassungsfaktoren fiir die Sicherheitsstufe des Programms
und Nutzung von low observable Materialien. Fiir die Wahl der Anpassungsfaktoren gibt es
Hilfestellungen und Empfehlungen in [111] und in [115].

Ebenfalls zur Berechnung der NRC nétig sind Stundensitze fiir bestimmte an der Entwicklung
beteiligte Abteilungen. Dazu gehoren Engineering, Manufacturing, Quality Control und Too-
ling. Auch hier werden in der Methode Hilfestellungen zur Wahl der Stundensitze angegeben.
Vergleicht man diese unter Beriicksichtigung der Inflation mit aktuell realen Stundensétzen
ausgewihlter Léander, fallen dennoch teils groe Abweichungen auf. Um innerhalb der Methode
konsistent zu bleiben werden daher die Stundensétze anhand der Empfehlungen in der Methode
gewihlt (vgl. Tabelle 6.8).
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Beurteilungsfaktor fiir Wert

Hinweis

den Einsatz fortschrittlicher Technologie 0.9
Militarflugzeuge: > 2

Verkehrsflugzeuge: 0.9

die Verwendung fortschrittlicher Materialien 1 Faktor 1.35 fiir ~ 30% fortschrittliche Ma-
terialien, Faktor 1.06 fiir 5% fortschrittli-
che Materialien.

Programmsicherheitsanforderungen 1 Verkehrsflugzeuge: 1

Programme mit speziellem Zugang: 1.2 —
1.4

den Werkzeugbau und die Herstellung fortgeschritte- 1
ner Werkstoffe

Vgl. Faktor fiir fortschrittliche Materialien

die Verwendung von schwer erkennbaren Materialien 1

Fiir zivile Luftfahrt: 1

Tabelle 6.7: Anpassungsfaktoren fiir die Herstellersimulation.

Stundensatz fiir Wert in 1993 US$ (Methodenempfehlung) Wert in 2022 US$
Engineering 80 US$ 177.50 US$
Tooling 70 US$ 155.32 US$
Manufacturing 50 US$ 110.94 US$
Quality 60 US$ 133.13 US$

Tabelle 6.8: Stundensitze fiir verschiedene Gewerke (Daten aus der Methode).
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